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Figura 1: Il Piave.
1
A Mamma, Papà, Marco e alla mia famiglia
A Laura
Agli amici, ai colleghi e ai compagni di viaggio
Ancora una volta...Grazie.
1Foto dal drone, https://www.youtube.com/watch?v=RP8jcpvPT0o
3Abstract
In questo lavoro verranno illustrati gli algoritmi impiegati per il controllo di un quadri-
cottero, con ﬁnalità di trasporto oggetti. In particolare si vogliono identiﬁcare i parametri
più signiﬁcativi del carico, quali massa e inerzia.
Si analizzerà dapprima il modello matematico del quadricottero modello ARDrone 2.0,
della casa produttrice Parrot [1]. Dopo aver spiegato le equazioni che regolano la di-
namica del velivolo, verranno illustrati i controlli presenti internamente all'hardware del
velivolo, al ﬁne di asservire i riferimenti indotti dal radiocomando.
In seconda istanza verrà impiegata una rete Wi-Fi per il controllo della posizione del
quadricottero (come indicato in [2]), per il controllo della posizione del mezzo. Dapprima
verrà considerato il raggiungimento della condizione di hovering (stazionamento in volo
a velocità nulla e quota costante) e successivamente il raggiungimento di una serie di
waypoint (riferimenti di coordinate e rotazione nello spazio).
Verranno quindi poi analizzati gli algoritmi che permettono di determinare massa e inerzia
del velivolo con carico agganciato, e le procedure di autotaratura dei controllori impiegati
al ﬁne di ottenere una migliore condizione di volo.
4Sommario
• In Sezione 1 viene analizzato il modello matematico del quadricottero modello AR-
Drone 2.0, della casa produttrice Parrot [1]. Vengono spiegate le equazioni che rego-
lano la dinamica del velivolo, successivamente viene proposta un implementazione
mediante schema Simulink/MatLab per modellizzare la dinamica del velivolo.
• In Sezione 2 viene presentata l'architettura di controllo che caratterizza queste
macchine: ovvero una serie di anelli di controllo nidiﬁcati. In particolare viene
analizzato l'anello di controllo interno che, per mezzo di un radiocomando, impone
rotazioni del velivolo, secondo gli angoli di beccheggio, rollio e imbardata, nonchè
la spinta per la traslazione verticale.
• In Sezione 3 verrà impiegata una rete Wi-Fi per il controllo della posizione del
quadricottero, in particolare viene trattato l'anello di controllo per la posizione di
hovering (stazionamento in volo a velocità nulla e quota costante).
• In Sezione 4 viene evoluto lo schema della Sezione precedente per il raggiungimento
di una serie di waypoint (riferimenti di coordinate e rotazioni nello spazio).
• In Sezione 5 vengono analizzati gli algoritmi che permettono di determinare massa
e inerzia del velivolo con carico agganciato, spiegando le equazioni che permettono
di raggiungere tale scopo.
• In Sezione 6 viene mostrata l'implementazione Simulink per la stima real-time degli
algoritmi presentati nella Sezione precedente.
• In Sezione 7 viene proposto un possibile controllo adattativo per l'autotaratura dei
vari controllori, grazie a semplici movimenti di traslazione verticale, orizzontale e
rotazioni di imbardata.
• In Sezione 8 vengono mostrati i risultati ottenuti: per carichi sostenibili dal qua-
dricottero le procedure di autotaratura forniscono validi controlli e le stime della
massa e dell'inerzia forniscono percentuali di errori molto basse.
5Introduzione
"La guerra si è spostata nei cieli. Entro pochi anni sopra le nostre teste si sﬁderanno
eserciti di droni, e non per spiarci o lanciare bombe: i colossi della tecnologia puntano
sempre di più sui velivoli telecomandati per oﬀrire nuovi servizi ai loro clienti. Da una
maggiore copertura Internet alla consegna di pacchi in tempi rapidi. L'importante è ar-
rivare prima (e fare meglio) dei rivali. Così, tra un servizio e l'altro, il business cresce
sempre di più andando ben oltre i tradizionali compiti militari per i quali, per decenni,
sono stati utilizzati questi robot volanti."
08 dicembre 2014 - Corriere della Sera
"La BBC li ritiene il futuro dell'agricoltura; Chris Anderson, direttore per undici anni
di Wired e fondatore di 3D Robotics, li deﬁnisce i nuovi smartphone; Amazon li consi-
dera i nuovi corrieri, mentre gli analisti dell'Unione Europea li reputano il volano per
una nuova rivoluzione industriale (e occupazionale) nel Vecchio Continente. Superando
le considerazioni illustri, i droni sono più semplicemente l'occhio volante dei videomaker,
uno strumento economico per le rilevazioni degli ingegneri e delle insostituibili vedette per
il monitoraggio del dissesto idrogeologico. Insomma uno strumento di lavoro per molte
categorie professionali"
05 maggio 2015 - Presentazione DRONEXPO
Figura 2: Quadricottero ARDrone 2.0 di Parrot SA.
Il quadricottero, in Figura 2, è un aeromobile sollevato e spinto da quattro rotori, fa-
cente parte della categoria dei dispositivi UAV (Unmanned Aerial Vehicle) ovvero velivoli
caratterizzati dall'assenza del pilota umano a bordo. Il volo di tale mezzo è controllato
dal computer a bordo del velivolo, sotto il controllo remoto di un navigatore o pilota, sul
terreno o in un altro veicolo.
Le dimensioni di un quadricottero commerciale sono tipicamente non superiori al metro,
il loro peso nell'ordine delle unità di kilogrammo e il loro costo spazia dalle centinaia alle
migliaia di euro.
La piattaforma quadrirotore rappresenta un interesse rilevante nell'area dei controlli.
È un sistema sottoattuato poiché ha sei gradi di libertà: beccheggio, imbardata, rollio, x
(movimento nella direzione frontale del veicolo), y (movimento verso il lato sinistro del
6veicolo) e z (altitudine) ma è controllato utilizzando solo quattro attuatori. Il vantaggio
dell'architettura di un quadrirotore quindi è quello di non richiedere la presenza di alet-
toni, ﬂap e martinetti.
Le piattaforme quadrirotore forniscono anche un'interessante prospettiva progettuale. La
simmetria del design consente una centralizzazione dei sistemi di controllo e del carico
utile. Questa caratteristica agevola anche il sistema di controllo perché, anche con cari-
chi diversi, è abbastanza semplice mantenere il baricentro nella stessa posizione, sull'asse
verticale.
Un altro vantaggio dell'architettura quadrirotore è che ogni rotore contribuisce al rag-
giungimento della portanza richiesta; quindi fornisce una quantità di spinta maggiore
rispetto ad un elicottero convenzionale consentendo di portare carichi utili e piattaforme
computazionali più pesanti. Diﬀerentemente dall'architettura tradizionale il quadrirotore
non ha bisogno di un rotore di coda che assorbe potenza ma non fornisce un contributo
per la portanza (serve solo a bilanciare la coppia generata dal rotore principale).
I rotori dei quadrirotori possono essere facilmente coperti con una protezione avvolgente
(shrouding); consentono in questo modo una migliore protezione rispetto ai rotori di un
elicottero standard con le pale scoperte. La possibilità di impedire il contatto delle pale
con gli ostacoli, in caso di urto violento, unita alle leggi di controllo, consente la possibilità
ai quadrirotori di volare anche all'interno di locali chiusi. L'attitudine al volo indoor sta
generando una nuova ampia gamma di utilizzi e l'opportunità di creare nuovi mercati,
grazie ai nuovi proﬁli di missione che si aﬃancano a quelli già svolti da elicotteri con il
pilota a bordo.
Vengono qui citati solo alcuni dei principali progetti presentati in questi ultimi 5 anni
nel panorama commerciale e scientiﬁco tecnologico, questo per suggerire il grado di po-
tenzialità e innovazione che queste macchine possono oﬀrire alla società odierna.
2011 - Svizzera - Droni per costruire
Figura 3: "The Flight Assem-
bled Architecture installation"
costruita a Orléans, Francia
Raﬀaello D'Andrea e il suo Team ricercato-
ri dell'ETH (Politecnico federale di Zurigo), rea-
lizzano "The Flight Assembled Architecture instal-
lation": una delle prime strutture costruite da
quadricotteri, che consiste in una torre di 6 m
di altezza composta di 1500 moduli di poliureta-
no.
L'installazione viene assemblata da quattro quadricotte-
ri in 18 ore, durante un esibizione live al Fonds Régional
d'Art Contemporain du Centre a Orléans, in Francia
[3].
72011 - USA - Droni per calamità naturali e esplorazione
Figura 4: Ricostruzione 3D di
un'ediﬁcio colpito da un sisma
in Giappone.
Nel laboratorio GRASP dell'Università della Penn-
sylvania, Vijay Kumar e il suo Team si interessa-
no alla possibilità di sfruttare un quadrirotore au-
tonomo, in ambienti danneggiati da terremoti, at-
traverso esperimenti sul campo che si concentra-
no sulla mappatura cooperativa, utilizzando sia ro-
bot da terra che aerei. Concludono che i ro-
bot aerei oﬀrono diversi vantaggi rispetto robot di
terra, tra cui la capacità di manovrarsi attraver-
so complessi ambienti tridimensionali e raccoglie-
re quindi dati da zone inaccessibili ai robot di
terra.[4]
2013 - USA - Droni per trasporto
Figura 5: Amazon Prime Air di
Amazon.
"Amazon ha un suo cantiere di ricerca e sviluppo
dove mette alla prova le idee candidate a conquistare
spazio nei prossimi anni: ha appena pubblicato un vi-
deo dove rivela le sperimentazioni con un quadricottero
guidato a distanza e adoperato nel trasporto di confezio-
ni dalle dimensioni ridotte. Nel ﬁlmato il drone riceve
le istruzioni di consegna in un magazzino del colosso hi-
tech. Decolla, raggiunge la sua destinazione e atterra
davanti a un'abitazione. Il raggio di copertura previsto
non supera i 30 minuti di volo. L'azienda speciﬁca che
è un prototipo e potrebbero occorrere alcuni anni prima
di un utilizzo su ampia scala. Inoltre saranno necessarie le regolamentazioni della Federal
Aviation Administration (Faa)."
2 dicembre 2013 - Il Sole 24 Ore [5]
2014 - Olanda - Droni per il soccorso medico
Figura 6: Ambulance-Drone di
Alec Momont.
Alec Momont giovane ingegnere olandese laureato al-
la TU Delft University, applica l'impiego dei droni per il
soccorso in caso di arresto cardiaco, dichiarando: Circa
800.000 persone soﬀrono di un arresto cardiaco nell'U-
nione Europea ogni anno e solo l' 8 % sopravvive. La
ragione principale di questo è il tempo relativamente
lungo di risposta dei servizi di emergenza (circa oltre 10
minuti), mentre la morte cerebrale e incidenti mortali si
veriﬁcano entro 4-6 minuti. Il "drone ambulanza" può
recapitare un deﬁbrillatore a un soccorritore occasionale
all'interno di una zona di 12 km quadrati entro un mi-
nuto, aumentando le possibilità di sopravvivenza dall'8 % al 80 %. Il drone rintraccia la
8chiamata di emergenza del cellulare e utilizza il sistema GPS per localizzarlo." [6]
2015 - Francia - Droni per l'agricoltura
Figura 7: Agridrone di Arinov.
La start-up francese Airinov applica l'impiego dei
droni per l'agricoltura: si tratta di un sistema di monito-
raggio dei campi coltivati impiegando tecniche di analisi
delle immagini e rilevazione ottica. Lo scopo è quello di
raccogliere dati per individuare le aeree del campo sulle
quali è necessario intervenire con il fertilizzante [7]
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1 Modello del quadricottero
In questa sezione si analizzerà il modello del quadricottero modello ARDrone 2.0, della
casa produttrice Parrot [8] che viene riportato in Figura 2. Verrà considerato dapprima
il modello ﬁsico, poi quello matematico e inﬁne l'implementazione Matlab/Simulink.
1.1 Modello ﬁsico
In questa sottosezione verranno messe in evidenza le peculiarità del quadricottero AR-
Drone 2.0 e il suo comportamento ﬁsico.
Si segnalano le seguenti caratteristiche:
• Video real-time e fotocamera incorporata
• Possibilità di impiegare dispositivi per la realtà aumentata
• Possibilità per gli sviluppatori di implementare funzionalità basate su rete Wi-ﬁ e
dispositivi mobili quali Apple iPhone e iPod touch, la console PSP Sony, personal
computers o telefoni Android.
• Presenza di SDK scaricabile dalla home della casa Parrot, nonché le librerie AR.Drone
(ARDroneLIB), che forniscono le API necessarie per comunicare e conﬁgurare il
prodotto AR Drone (in Figura 8 la schermata principale da sviluppatore)
Figura 8: Ambiente di sviluppo AR.Drone 2.0 SDK.
In Figura 9 viene mostrato lo spaccato dell' ARDrone 2.0 allo scopo di spiegarne la
componentistica e facilitarne la comprensione successiva.
12 1.1 Modello fisico
Figura 9: Spaccato dell' AR.Drone 2.0.
1. Chassis in polipropilene espanso (EPP) (leggero e ﬂessibile)
2. Batteria a polimeri di litio da 1000mAh e 11.1V
3. Scheda madre e di navigazione
4. Eliche e motoriduttori
5. Motori brushless con elettronica di controllo (ESC - Elettronic Speed Controller)
6. Telecamera di risoluzione 640x480 pixel
7. Struttura portante a croce centrale
In Figura 10 si mette in risalto la componentistica elettronica principale della scheda
di navigazione:
1. Sensori ad ultrasuoni (stabilizzano il quadricottero ﬁno a 6 metri da terra)
2. Microprocessore Microchip PIC24HJ16GP304 40MHZ 16-bit
3. Giroscopio della famiglia MEMS, the Invensense IDG 500
In Figura 11 invece la componentistica principale della scheda madre :
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(a) Fronte (b) Retro
Figura 10: Scheda di navigazione.
(a) Fronte (b) Retro
Figura 11: Scheda madre.
1. Processore Parrot 6 ARM9 468 MHz.
2. Modulo Wi-Fi ROCm Atheros AR6102G-BM2D b/g
3. Micron OGA17 D9HSJ
4. Telecamera verticale
5. Connettore porta USB/seriale
6. Micron 29F1G08AAC
14 1.1 Modello fisico
Viene mostrato in Figura 12 un esaustivo schema di principio2, con il quale la scheda
acquisisce i dati dalla telemetria e dai sensori, elabora e comanda gli attuatori.
Si osserva come per mezzo della antenna ricevente da 2.4 Ghz (frequenza libera per
potenze non superiori a 10mW, come da normativa [9]), il segnale venga ricevuto ed
elaborato dalla scheda. L'elaborazione unita alla sensoristica onboard del dispositivo
(accelerometri, giroscopi, magnetometri,...), fornisce l'ingresso agli ESC che pilotano i
rotori brushless (con tensione alternata) mettendo quindi in rotazione le pale.
Figura 12: Schema di principio elettrico
2In questo caso si fa riferimento alla scheda open-source Arducopter, tuttavia il principio è analogo
nell'ARDrone 2.0
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Il modello del quadricottero è schematizzabile secondo quanto mostrato in Figura 13:
si osservi la terna trirettangola solidale a velivolo con asse Xb orientato verso il rotore
frontale, Yb orientato verso il rotore sinistro e l'asse Zb ortogonale a Xb e Yb verso la parte
superiore del mezzo.
Si deﬁnisce Ωi la velocità angolare associata al rotore i-esimo: si osserva che la coppia di
rotori 1 e 3 ha un senso di rotazione antiorario, mentre 2 e 4 ruotano in senso orario.
Figura 13: Modello del quadricottero.
I movimenti concessi al quadricottero sono 4, riassumibili secondo quanto riportato
in Figura 14: spinta, rollio, beccheggio e imbardata.
(a) Spinta (b) Rollio
(c) Beccheggio (d) Imbardata
Figura 14: Movimenti concessi al drone.
Si deﬁnisce ΩH la velocità di rotazione necessaria ad ogni rotore per indurre una forza
al drone tale da contrastare la forza di gravità in condizione di hovering. 3
1. In Figura 14(a) è riportato il movimento di spinta lungo l'asse z solidale al drone: la
rotazione di tutti i rotori viene contemporaneamente incrementata di una quantità
∆A, questo porta a una forza risultante lungo l'asse z non nulla con conseguente
accelerazione lungo z.
3Solo in condizioni di perfetta simmetria della distribuzione della massa sul drone (ideale dunque) si
può assumere che in condizione di hovering si abbia Ωi = ΩH .
16 1.1 Modello fisico
2. In Figura 14(b) è riportato il movimento di rollio, ovvero una rotazione attorno
all'asse x solidale al drone: La rotazione associata ai rotori 1 e 3 rimane inalterata,
mentre viene incrementata la rotazione del rotore 4 di un fattore ∆A e decrementata
la rotazione del rotore 4 di un fattore ∆B. In tale modo la coppia indotta rispetto
all'asse x non è più nulla, con conseguente accelerazione angolare attorno all'asse x.
3. In Figura 14(c) è riportato il movimento di beccheggio, ovvero una rotazione attorno
all'asse y solidale al drone: La rotazione associata ai rotori 2 e 4 rimane inalterata,
mentre viene incrementata la rotazione del rotore 3 di un fattore ∆A e decrementata
la rotazione del rotore 1 di un fattore ∆B. In tale modo la coppia indotta rispetto
all'asse y non è più nulla, con conseguente accelerazione angolare attorno all'asse y.
4. In Figura 14(d) è riportato il movimento di imbardata, ovvero una rotazione attorno
all'asse z solidale al drone: Viene incrementata la rotazione dei rotori 2 e 4 di un
fattore ∆A e decrementata la rotazione dei rotore 1 e 3 di un fattore ∆B. In
tale modo la coppia indotta rispetto all'asse z non è più nulla, con conseguente
accelerazione angolare attorno all'asse z.
1.2 Modello matematico 17
1.2 Modello matematico
Figura 15: Modello del quadricottero dove sono messi in evidenza i riferimenti inerziali
(xW , yW , zW ) e non (xB, yB, zB).
Con riferimento a [10] e [11], è possibile ricavare le equazioni che regolano la dinamica
del mezzo. Come evidenziato in Figura 15, si deﬁniscono le seguenti grandezze:
• il vettore r = (xW , yW , zW ) che descrive il punto del baricentro del velivolo B nello
spazio W verrà indicato come riferimento inerziale (o inertial frame)
• (xB, yB, zB) le coordinate solidali al velivolo verranno indicate come riferimento non
inerziale (o body frame)
Fi, indicherà la forza con il quale il rotore i-esimo spinge il velivolo secondo l'asse zB.
Alle coppie di rotori 1 e 3 verranno associati i momenti M1 e M3 che indurranno un
movimento antiorario delle pale e per reazione un movimento orario per il quadricottero,
viceversa per i rotori 2 e 4.
Si deﬁniscono inoltre: L distanza tra l'asse di rotazione del rotore e il centro del quadri-
rotore (ovvero la lunghezza di un braccio della croce), m massa del mezzo e si indica con
g accelerazione di gravità.
Per legare i due tipi di riferimenti verrà applicata la teoria degli angoli di Eulero relativa
alle rotazioni Z-X-Y (per la trattazione delle matrici di rotazione si rimanda al testo [12]),
ovvero verrà ruotato l'asse zW di un angolo ψ, successivamente l'asse xW di un angolo θ
e inﬁne l'asse yW di un angolo φ.
Tale trasformazione è ottenibile con matrice di rotazione R deﬁnita come:
R =
cψcθ − sφsψsθ −cφsψ cψsθ + sφsψcθsψcθ + sφcψsθ cφcψ sψsθ − sφcψsθ
−cφsθ sφ cφcθ
 (1)
Dove cθ := cosθ e sθ := sinθ. questo induce il legame:
x˙Wy˙W
z˙W
 = R
x˙By˙B
z˙B
 (2)
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Che porta alle equazioni relative alla traslazione del mezzo:
mr¨ =
 00
−mg
+R
 00∑
Fi
 (3)
Si osservi nell'equazione (3) a primo membro la presenza delle accelerazioni rispetto al
riferimento inerziale, a secondo membro il contributo della forza di gravità come primo
addendo e la spinta indotta dai rotori come secondo addendo.
Deﬁnendo con ω = (p, q, r) la velocità angolare di rollio, beccheggio e imbardata riferita
al baricentro, dalle relazioni di Eulero si ricava il legame
pq
r
 =
cθ 0 −cφsθ0 1 sφ
sθ 0 cφcθ
 .
φ˙θ˙
ψ˙
 (4)
Con I verrà indicata la matrice di inerzia riferita al centro di massa, che per ipotesi
sempliﬁcativa risulterà diagonale.
Le equazioni che regolano le accelerazioni angolari si ricavano considerando la relazione
di Poisson
M =
dI · ω
dt
= I · ω˙ + ω × (I · ω) (5)
Dove M è il vettore momento torcente. Si ottiene dunque
I
p˙q˙
r˙
 =
 L(F2 − F4)L(F3 − F1)
M1 −M2 +M3 −M4
−
pq
r
× I
pq
r
 (6)
Un modello sempliﬁcato che lega ωi (velocità di rotazione angolare del rotore i-esimo)
con Fi è un legame quadratico del tipo:
Fi = kFω
2
i (7)
dove kF è una costante propria del sistema.
In modo analogo, un modello sempliﬁcato che lega ωi con Fi è un legame quadratico del
tipo:
Mi = kMω
2
i (8)
dove kM è una costante propria del sistema. Unendo le relazioni espresse in (6), (7) e
(8) e I = diag(Ixx, Iyy, Izz), si ottiene il sistema:
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Ixxp˙ = LkF (ω
2
2 − ω24)− qr(Izz − Iyy)
Iyy q˙ = LkF (ω
2
3 − ω21)− qr(Ixx − Izz)
Izz r˙ = kM(ω
2
1 − ω22 + ω23 − ω24)
(9)
In genere, per ragioni di simmetria, è possibile approssimare Ixx ≈ Iyy.
Coerentemente con quanto mostrato in Figura 14, i comandi che possono essere impartiti
al drone sono quattro e per ciascuno di questi occorre combinare opportunamente l'azione
dei quattro rotori. Il legame tra i comandi e le velocità di rotazione dei rotori può essere
descritto come segue:

ωdes1
ωdes2
ωdes3
ωdes4
 =

1 0 −1 1
1 1 0 −1
1 0 1 1
1 −1 0 −1
 ·

ωh + ∆ωF
∆ωφ
∆ωθ
∆ωψ
 (10)
Dove si deﬁniscono ωh la velocità angolare di rotazione dei rotori necessaria per man-
tenere in hovering il quadricottero, ∆ωF , ∆ωφ, ∆ωθ e ∆ωψ le variazioni alle velocità
angolari di rotazione per ottenere rispettivamente il movimento di spinta, rollio, beccheg-
gio e imbardata.
Come è facile dedurre dalle equazioni presentate in (3) e (9), la presenza di formule trigo-
nometriche e di andamenti quadratici sulle velocità angolari dei rotori porta a concludere
circa la non linearità del modello (altri eﬀetti nonlineari verranno introdotte nella Sotto-
sezione che segue con la saturazione degli attuatori e la discretizzazione del controllo).
Il modello presentato in questa Sottosezione è quello che nel corso di quest'ultima de-
cade ha avuto maggiore diﬀusione per descrivere la dinamica del quadricottero, infatti
rappresenta un buon compromesso tra complessità del modello e attinenza alla realtà. In
letteratura tuttavia sono citati modelli ancora più complessi, si riportano qui solo alcuni
dei fenomeni che portano a complicare la trattazione:
• Baricentro non coincidente con il centro della croce: Non è banale che il baricentro
del dispositivo coincida con l'intersezione dei bracci della croce, questo infatti di-
pende da come sono distribuiti gli elementi nel quadricottero (Telecamere, batterie,
schede, gimball, carichi, antenne per telemetria e GPS,...)
• Matrici di inerzia non diagonali : imporre la diagonalità della matrice I comporta
Ixy =V
∫ ∫ ∫
ρ(x, y, z)(xy)dxdydz=0
Ixz =V
∫ ∫ ∫
ρ(x, y, z)(xz)dxdydz=0
Iyz =V
∫ ∫ ∫
ρ(x, y, z)(yz)dxdydz=0
Il che risulta essere una condizione ideale.
• Modelli più articolati delle eliche: nel documento [11] i legami 7 e 8 non sono
semplicemente quadratici ma tengono conto delle caratteristiche aereodinamiche
delle pale che variano a seconda della velocità angolare dei rotori.
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• Inclusione del vento: nel documento [11] i legami (3) e (9) includono anche pertur-
bazioni legate al vento, come ulteriori ingressi al sistema.
• Forze e momenti di attrito: è chiaro come nelle equazioni (3) e (9) non sia presente
nessun contributo di attrito legato alla traslazione e alla rotazione del mezzo. Tutta-
via per l'obiettivo preﬁssato non si richiederanno velocità elevate tali da giustiﬁcare
l'introduzione di fenomeni di attrito di questo tipo.
• Fenomeni aereodinamici particolari : come ogni velivolo, il quadricottero è soggetto
a fenomeni aerodinamici, tra i più rilevanti citiamo "l'eﬀetto suolo" (la conseguenza
della vicinanza del suolo sul campo ﬂuidodinamico nell'intorno di un'ala ﬁnita) e il
"vortex ring state" (condizioni di anello vorticoso) che possono essere deleteri per
il controllo, [13]. Come dichiarato nel documento [14], talvolta la trattazione mate-
matica di questi fenomeni risulta essere complessa o empirica, quindi diﬃcilmente
modellizzabile.
• Iterazione tra quadricotteri : nel caso di stormi di quadricotteri [10], si possono avere
mutue iterazioni aereodinamiche (si ricava infatti empiricamente una zona cilindrica
centrata nel quadricottero, la quale se attraversata da un secondo quadricottero,
comporta mutue interferenze dei droni sulla dinamica di volo di ciascuno di essi)
• Trattazione formale dei motori : come già discusso nella Sottosezione 1.1, i rotori
considerati sono motori brushless con associato un controllo digitale ESC.
La trattazione rigorosa prevederebbe di studiare e introdurre nel modello le equa-
zioni che regolano i motori brushless, tuttavia scegliendo opportunamente la cop-
pia motore e ESC (che ha il compito sia di gestire l'alimentazione, garantire una
suﬃciente corrente ai motori e regolare la velocità) risulta comune in letteratura
assumere che il legame tra il comando in uscita alla scheda di controllo per il motore
i-esimo e ωi, sia proporzionale o al più soggetto a saturazione.
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Per la simulazione sono stati consultati i simulatori proposti ai link [2], [15] e [16]. Per
questo lavoro risulta necessaria una versione di Matlab non precedente a 2014b, in par-
ticolare per sfruttare a pieno la libreria Aerospace (si consulti [17] per le release sulle
versioni precedenti, modiﬁche e bug ﬁxes).
Indichiamo subito i valori sperimentali di massam = 0.458 [kg], e degli elementi diagonali
della matrice di inerzia:
Ixx = 5.9 ∗ 10−3 [N ][m][s]2
Iyy = 6.99 ∗ 10−3 [N ][m][s]2
Izz = 11.7 ∗ 10−3 [N ][m][s]2
Per la deteminazione di tali parametri di sistema si rimanda a [15] (si impiega il me-
todo del pendolo biﬁlare).
Inoltre è dichiarato che la scheda di controllo lavori con temporizzazione di Ts = 0.065[s],
che verrà assunto come periodo di campionamento.
In Figura 16 viene riportato il modello del sistema di cui si è discusso nella Sottosezione
precedente.
Figura 16: Plant del sistema
In particolare si mette in evidenza:
1. Gli ingressi al Plant deﬁniti nella precedente sessione come ∆ωF , ∆ωφ, ∆ωθ e
∆ωψ. Occorre osservare che essendo provenienti da una scheda digitale sono segnali
discreti di tempo di campionamento Ts = 0.065 [s]
2. Il blocco "MotorMixing" ,che viene riportato in Figura 17, riceve in ingresso (∆ωF ,
∆ωφ, ∆ωθ e ∆ωψ).
∆ωF aggiunge l'oﬀset utile a compensare la forza di gravità imponendo ai motori la
rotazione ωh(=3.3) ed esegue la combinazione lineare dei comandi per determinare
il comando da applicare ai rotori (come deﬁnito in Equazione (10)).
Secondo quanto discusso nella Sottosezione precedente, questi comandi sono l'in-
gresso degli ESC che sono, come supposto, proporzionali alla velocità di rotazione
desiderata e al più soggetti a saturazione.
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Figura 17: Blocco "MotorMixing"
Da notare che il limite superiore deﬁnisce la velocità massima di rotazione di un
motore, quindi la spinta che ognuno di questi può generare. Questo rappresenta un
limite al carico massimo sostenibile dal drone (dato empirico di 0.250 [kg], estra-
polato da prove sperimentali compiute da altri utilizzatori e riportate nel forum
uﬃciale della casa madre [18]).
Figura 18: Blocco "Force and Moments"
3. Il blocco "Force and Moments", che viene riportato in Figura 18, è suddiviso in due
parti: la prima interpola il segnale di ingresso per mezzo di uno ZOH (trasforma
il segnale discreto in uno continuo costante a tratti) e introduce un ritardo alla
risposta del sistema; la seconda si occupa di implementare le leggi descritte nelle
Equazioni (3) e (9) generando le forze e i momenti necessari per descrivere la cor-
retta dinamica del velivolo.
Per non appesantire la trattazione non verranno mostrati tali blocchi, ci si limita a
fornire le costanti di sistema quali:
kM = 0.0127 [N ][s]
2
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L = 0.13 [m]
kF = 0.1 [N ][m][s]
2
Ottenute dal simulatore [15]
4. Il blocco "Custom Variable Mass 6DOF (Quaternion)" della libreria Aerospace
built-in di Matlab implementa la rappresentazione dei quaternioni a sei gradi di
libertà con masse e inerzie variabili (possibilità che sarà sfruttata in Sezione 5
quando si richiederà di prelevare il carico)
5. Il blocco "noise" per considerare eventuali rumori sovrapposte alle grandezze gene-
rate.
6. Il blocco "VeicleStates" di servizio al ﬁne di inglobare tutte le variabili misurate in
un formato BUS
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Figura 19: Anelli di controllo in ARDrone
Osservando [10], [19] e [20], è facile comprendere che il punto comune tra i vari progetti
sui quadricotteri sia l'architettura di controllo.
Tipicamente si utilizzano una serie di anelli di controllo nidiﬁcati.
In Figura 19 in particolare si ha che:
• Angular rate Control Loop è composto da un controllore che comanda il modello di
cui si è discusso in 1.2
• Attitude Control Loop è composto da un controllore che considera come plant da
comandare Angular rate Control Loop
• Hovering Control Loop è composto da un controllore che considera come plant da
comandare Attitude Control Loop
La trattazione che segue impiega la stessa ﬁlosoﬁa e in questa Sezione si vuole progettare
il controllo del modello descritto in Sottosezione 1.2.
Da notare che questo tipo di controllo viene fatto internamente al drone: viene rica-
vata l'informazione su posizione e orientamento nello spazio a partire dalla sensoristica
on-board (giroscopio, accelerometro, video camera frontale e di profondità, sensore a ul-
trasuoni, magnetometro e sensore di pressione) in modo da permettere la deﬁnizione di
una legge di controllo via feedback per asservire i riferimenti di sistema (dati per mezzo
del radiocomando)4.
4L'implementazione di tali leggi prevede la programmazione in linguaggi di basso livello, ad esempio
il modello ARDrone, come speciﬁcato in [8] si programma in C.
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In particolare, secondo quanto osservato nel simulatore [2], la situazione che si ha nel
momento in cui si pilota comanda il drone con radiocomando è approssimabile a quella
mostrata in Figura 20. Coeremente a tale schema, la trattazione verrà suddivisa nelle
Sottosezioni: Riferimenti, Uscite, Controllore e Simulazione.
Figura 20: Schema base di simulazione
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Come ipotesi sempliﬁcativa assunta in [10], è lecito approssimare in situazione di near-
hover (approssimazione ai piccoli segnali attorno alla condizione di hovering) le grandezze,
deﬁnite in Sottosezione 1.2 (φ˙, θ˙, ψ˙, ˙zW ) ≈ (p, q, r, ˙zB)
Gli ingressi di controllo sono quelli che tipicamente si avrebbero impiegando un radioco-
mando manuale (in Figura 21): l'utente che impiega il radiocomando trova due stick a
disposizione:
• Muovendo in alto e in basso il secondo stick si induce una variazione dell'angolo di
beccheggio, matematicamente questo corrisponde a una variazione di φref
• Muovendo a destra e sinistra il secondo stick si induce una variazione dell'angolo di
rollio, matematicamente questo corrisponde a una variazione di θref
• Muovendo a destra e sinistra il primo stick si induce una rotazione di imbardata,
matematicamente questo corrisponde a una variazione di ψ˙ref
• Muovendo in alto e basso il primo stick si induce una variazione di spinta verticale
al quadricottero, matematicamente questo corrisponde a una variazione di ˙zBref
Dunque i riferimenti corrispondono alla quaterna (φref , θref , ψ˙ref , ˙zBref )
Da notare che le grandezze di riferimento nella versione [2] e coerentemente nel manuale
di sviluppo [8], risultano essere riscalate in modo che tutti i comandi siano compresi nel-
l'intervallo [-1,1]. In fase di simulazione questa situazione risulta poco intuitiva, per cui
si manterranno le misure originarie per facilitare la comprensione degli algoritmi.
Inoltre il modello del radiocomando mostrato in Figura 21 risulta molto essenziale, infatti
a fronte di esigenze di volo sempre più complesse gli stessi radiocomandi stanno subendo
drastiche evoluzioni. Lo stesso ARDrone in realtà è pilotabile per mezzo di Smartpho-
ne e console di ultima generazione (Android, iOS,...) come spiegato nel manuale [8];
inoltre già in commercio sono presenti quadrirotori con visore real-time incorporato nel
radiocomando, si veda il progetto [21].
Figura 21: Schema dei comandi impartibili con radiocomando
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Le uscite del blocco "ARDrone Simulation Block" sempre in Figura 20 sono gli angoli
(φ, θ, ψ), l'altitudine zW e le velocità lineari (x˙B, ˙yB).
In [8] e [2] queste misure risultano accessibili, tuttavia come vengano elaborate le informa-
zioni dei sensori nello speciﬁco velivolo ARDrone 2.0 non è noto. Ciò che è possibile dire
è che si tratta di una elaborazione dei vari sensori on-board al dispositivo, infatti secondo
il documento [19] lo schema di elaborazione è quello in Figura 19 anche se l'utente non
può interagire con esso.
Si segnala che sfruttare la sensoristica di basso costo on-board per ottenere stime sem-
pre più accurate delle grandezze che caratterizzano la dinamica del quadricottero, risulta
attualmente argomento attivo di ricerca. Oltre che nell'articolo [19], in [22] vengono spie-
gate delle tecniche per ricostruire le informazioni riguardanti gli angoli, altri approcci
sono citati nel documento [23] aggiungendo sistemi "laser range ﬁnder". Nonostante le
tecniche adottate, spesso punto comune ricade sull'impiego di ﬁltraggi alla Kalman.
Per eventuali algoritmi on-board, applicati su schede similari ma open-source, consultare
la documentazione [43], altrimenti si ritiene necessario utilizzare sistemi di misura esterni:
in ambienti indoor il sistema Vicon (si fa riferimento al sistema Vicon [25])viene adottato
dai maggiori centri di ricerca sui droni, mentre in ambienti outdoor sistemi basati su GPS
sono ormai diﬀusi nel panorama commerciale dei quadricotteri.
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Figura 22: Schema dei comandi impartibili con radiocomando
Il blocco "ARDrone Simulation Block", viene mostrato internamente dalla Figura 22.
Gli ingressi del blocco "ARDrone Simulation Block" sono i comandi
(φref , θref , ψ˙ref , ˙zBref ) (discussi in Sottosezione 3.2) e i valori di massa e inerzia in questa
Sezione rimarranno costanti (diversamente quando verrà considerato il trasporto carichi,
in Sezione 5 diverranno variabili).
Le uscite del blocco "ARDrone Simulation Block" sono gli angoli (φ, θ, ψ), l'altitudine zW
e le velocità lineari (x˙B, ˙yB) (discussi in Sottosezione 2.2). L'uscita "Visualization Input"
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è di servizio per la simulazione descritta in Sottosezione 2.4 ma non risulta accessibile.
Sempre in riferimento a Figura 22, si osserva come "ARDrone Simulation Block" contenga
il blocco "plant" (già citato nella Sezione precedente in Figura 16) e il blocco controllore
(che viene mostrato in Figura 23).
Coerentemente con la discussione fatta in Sottosezione 2.2, il blocco controllore in-
Figura 23: Interno del blocco controller
ternamente legge i riferimenti e li confronta con le uscite misurate dall'apparecchiatura
on-board (rappresentata dai blocchi "vertical speed estimated", "angle estimated" e "gy-
ro")5. Successivamente le diﬀerenze tra misure reali e riferimenti divengono l'ingresso dei
sottoblocchi "Altitude Controller" per inseguire il riferimento ˙zBref e "Roll Pitch Yaw
Controller" per i riferimenti φref , θref , ψ˙ref .
Trattiamo ora i due controllori:
• Roll Pitch Yaw Controller che viene riportato in Figura 24, prevede una terna di
guadagni:
 KPOL indicato come KP_OuterLoop che fornisce un contributo proporzionale
all'errore deﬁnito come diﬀerenza tra il riferimento e il l'andamento reale (va
moltiplicato per delle costanti di sistema come mostrato in Figura 24).
 KPIL indicato come KP_InnerLoop che fornisce un contributo proporzionale
alla velocità angolare misurata dal giroscopio sui tre assi.
 KPREIL indicato come K_PreGain_InnerLoop che moltiplica la diﬀerenza
delle uscite precedenti per fornire il segnale di ingresso al plant.
Si osservi che quanto ottenuto è coerente con quanto indicato in Figura 19 dove
"Angular Rate Control Loop" è l'anello interno che mantiene la velocità angolare
nulla (il quadricottero è fermo, ma non all'angolazione desiderata), l'anello più
esterno "Attitude Control Loop" porta all'angolo di riferimento desiderato.
5Per diﬀerente convenzione tra la notazione adottata e i blocchi della libreria Aereospace di Matlab
occorre talvolta cambiare segno alle grandezze misurate
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Nel complesso i tre controlli sono del tipo:
∆ωφ = KPREILφ(KPOLφ(φ− φref )−KPILφ p) (11)
∆ωθ = KPREILθ(KPOLθ(θ − θref )−KPILθ q) (12)
∆ωψ = KPREILψ(KPOLψ(ψ˙ − ψ˙ref )) (13)
Il controllo 11 e 12 è simile a un PD ma si diﬀerenzia da questo in quanto la
parte derivativa, che normalmente esegue la derivata sull'errore, per questo controllo
eﬀettua la derivata dell'angolo reale.
Numericamente i parametri sono riportati in Tabella 1
Angolo KPREIL KPOL KPIL
φ 2.2167 2.9592 0.0458
θ 2.2167 2.9592 0.0458
ψ 0 0.0011 57.2958
Tabella 1: Parametri del blocco "Controllore sugli angoli"
Figura 24: Controllore sugli angoli
• Altitude Controller che viene riportato in Figura 25, è un classico controllore PID.
Si tratta del sistema di controllo in retroazione di gran lunga più comune nell'inge-
gneria del controllo, per cui non verrà fatta una descrizione rigorosa di questo tipo
di controllore dato per noto [26] ma si allega una tabella in Figura 26 che riassume
i principali vantaggi e svantaggi delle azioni proporzionali, derivative e integrali.
La formula legata a questo tipo di controllo risulta essere:
∆ωF =
(
KP +KD
z − 1
Tsz
+KI
Ts
z − 1
)
(z˙B − z˙Bref ) (14)
con KP = 0.5925, KD = 0.033 e KI = 0.0667.
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Figura 25: Controllore sulla velocità verticale
Figura 26: Vantaggi e svantaggi dei parametri PID
2.4 Simulazione 31
2.4 Simulazione
I valori numerici dei parametri che caratterizzano i controlli nelle Equazioni 11, 12, 13 e
14, sono risultato di un tune fatto per asservire quanto meglio possibile ogni riferimento
ammissibile.
Si ricorda che per i sistemi lineari vige la proprietà che se u(t) induce un'uscita y(t),
allora u′(t) = k u(t) induce un'uscita y′(t) = k y(t) con k ∈ R.
Di conseguenza il rapporto tra ingresso e uscita rimane costante, infatti y
′(t)
u′(t) =
y(t)
u(t)
e
quindi parametri che caratterizzano la risposta indiciale del sistema (come ad esempio
sovraelongazione percentuale, tempo di salita e assestamento); a tal proposito si vedano le
deﬁnizioni in [27]) sono indipendenti al variare dell'ampiezza del riferimento da inseguire.
Questa considerazione non vale nel caso in questione poichè il sistema è non lineare quindi
i parametri che caratterizzano la risposta indiciale variano all'ampiezza del riferimento.
Sempre a causa della non linearità del sistema, non vale neanche la sovrapposizione degli
eﬀetti: sarebbe scorretto dire che la risposta prodotta dalla combinazione lineare di un
certo numero di sollecitazioni linearmente indipendenti, può ottenersi sovrapponendo le
risposte che ciascuna di esse produrrebbe se agisse da sola (quando cioè le altre sono
nulle).
Di conseguenza tarare un controllore considerando un riferimento di una certa ampiezza
ﬁssata, non garantisce medesime prestazioni al variare dell'ampiezza del riferimento.
Inoltre nel sistema non è garantito che se gli ingressi applicati singolarmente garantiscano
buone risposte del sistema, una combinazione lineare di tali ingressi mantenga ancora le
performance sperate. Ad esempio, se gli ingressi sono di ampiezze troppo elevate la loro
combinazione potrebbe mandare in saturazione gli ESC modellizzati in Figura 17 dando
luogo a un degrado di prestazioni ﬁno a giungere a condizioni di instabilità.
Per evitare ciò, il costruttore ha previsto [8] la limitazione dei segnali di riferimento
ammissibili, accettando risposte più modeste per non portare a instabilità il mezzo con
manovre troppo brusche.
A fronte di questo problema, si sono ﬁssati i riferimenti:
• ˙zBref = (2 ∗ u(t)− 2 ∗ u(t− 5)) [m][s]
• φref = (25 ∗ u(t− 10)− 50 ∗ u(t− 15) + 25 ∗ u(t− 20))[deg]
• θref = (25 ∗ u(t− 25)− 50 ∗ u(t− 30) + 25 ∗ u(t− 35))[deg]
• ψ˙ref = (10 ∗ u(t− 40)− 20 ∗ u(t− 45) + 10 ∗ u(t− 50)) [deg][s]
Dove per u(t) si intende gradino unitario.
Non avendo particolari speciﬁche, si è usata l'euristica di tarare i parametri per una guida
"morbida": ossia preferire comandi con piccole sovraelongazioni a discapito di tempi di
convergenza più lunghi (in modo da evitare quanto più possibile saturazioni dell'attuatore
e quindi fenomeni di windup, e oscillazioni troppo marcate del drone).
Questa ﬁlosoﬁa presenta due vantaggi:
• Attenua gli eﬀetti di non linearità
• Si associa bene con l'idea di trasporto; al contrario tarature "aggressive" sono ti-
piche di droni impiegati per gare o manovre estreme (che non si considereranno in
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questa trattazione, in [29])
In Figura 27 viene riportato l'andamento delle uscite φ, θ, ψ˙ e ˙zB normalizzate rispetto ai
vari rifermenti scelti. Si può osservare che nonostante il rapporto non sia puntualmente
costante, per riferimenti dalle ampiezze contenute le risposte siano confondibili e la tara-
tura dei controllori scelta risulta quindi eﬃcace.
Le simulazioni che verranno mostrate sono real-time e oine:
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Figura 27: Uscite normalizzate al variare dei riferimenti.
• real-time: si intende che evolvono con la simulazione, e sono ad esempio i graﬁci
degli schemi Simulink riportati in Figura 20. In particolare la rappresentazione
graﬁca del blocco scope denominato "Comand vs real" e l'evoluzione 3D del blocco
"SL3D Visualization", entrambi riportati in Figura 28
• oine: si intende fare riferimento a un interfaccia Matlab che elabori a posteriori
i dati generati dall'esecuzione dello schema Simulink. Si riportano le simulazioni
fatte in Figura 29: a sinistra una rappresentazione tridimensionale della traiettoria
compiuta dal quadricottero e della posizione attuale e una piccola GUI Matlab per
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(a) Scope in Simulink "Command vs Real"
(b) Animazione 3D del blocco "SL3D Visualization"
Figura 28: Simulazione real-time
accelerare o bloccare la simulazione, a destra l'evoluzione delle grandezze osservate
a confronto con i riferimenti.
Si fanno inﬁne le seguenti osservazioni:
• Si è ottenuta una taratura per la quale le grandezze convergono ai riferimenti
nell'ordine di qualche unità di secondo e presentano solo lievi sovraelongazioni.
• Variando gli angoli φ e θ si ha una netta traslazione longitudinale, mentre variando
z˙B si ha la traslazione verticale (come in eﬀetti si attende considerando le equazioni
(9))
• Non essendoci alcuna stima della posizione (x, y, z) anche con riferimenti tutti nulli
non è garantita la situazione di hovering.
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(a) Simulazione oine a piccoli riferimenti
(b) Simulazione oine con riferimenti indicati
Figura 29: Simulazione oine
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3 Anello di controllo hovering
La condizione di hovering (volo a punto ﬁsso) è una manovra eseguita da un aeromobile a
sostentamento verticale che consiste nello stazionamento in volo a velocità nulla e quota
costante.
Matematicamente questa condizione corrisponde a imporre i riferimenti di posizione nello
spazio e angolo di imbardata ﬁssato, ovvero (xWref , yWref , zWref , ψref ).
Questa funzionalità è già prevista nell'architettura di controllo presentata in Figura 19:
Hovering Control Loop prevede un controllore che considera come sistema da comandare
Attitude Control Loop.
Lo schema Simulink in Figura 30, estratto dal simulatore [2], propone il principio appena
Figura 30: Schema di simulazione hovering
esposto. Questo è composto da tre blocchi fondamentali:
• Il blocco "ARDrone Simulation Block" che trova spiegazione in Sottosezione 2.3
• Il blocco "Position estimation" che trova spiegazione in Sottosezione 3.1
• Il blocco "Baseline Controller" che trova spiegazione in Sottosezione 3.3
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Coeremente a tale schema, la trattazione verrà suddivisa nelle Sottosezioni: Stimatore
dello stato, Riferimenti, Controllore e Simulazione.
Obiettivo: Progettare una strategia di controllo attraverso una sequenza di waypoint
che porti il velivolo a una situazione di hovering
3.1 Stimatore dello stato
Le uscite del sistema "ARDrone Simulation Block" sempre in Figura 30 sono gli angoli
(φ, θ, ψ), l'altitudine zW e le velocità lineari (x˙B, ˙yB), come già discusso precedentemente
in Sottosezione 2.2. Per avere una stima dell'andamento delle grandezze (xW , yW , zW , ψ)
occorre ricorrere a uno stimatore dello stato che è rappresentato dal blocco "Position
estimation" in Figura 30.
Questo è mostrato in Figura 31, dove il blocco "Velocity from vehicle body frame to
inertial NED frame" trasforma (x˙B, ˙yB) in ( ˙xW , ˙yW ) per mezzo della matrice di rotazione
rispetto all'asse zB con angolo ψ, ovvero sussiste il legame:[
x˙W
y˙W
]
=
[
cos(ψ) −sin(ψ)
sin(ψ) cos(ψ)
]
·
[
x˙B
y˙B
]
(15)
Figura 31: "Position estimation"
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3.2 Riferimenti
Nello schema in Figura 30 è possibile osservare che i riferimenti scelti sono del tipo
(xWref , yWref , zWref , ψref ).
• xWref = 5 ∗ u(t− 10) [m]
• yWref = 5 ∗ u(t− 10) [m]
• zWref = 10 [m]
• ψref = 90 ∗ u(t− 5) [deg]
Dove per u(t) si intende gradino unitario.
Dunque l'ordine di esecuzione dei comandi risulta essere: traslazione verticale, rotazione
di imbardata e traslazione orizzontale.
I comandi non vengono impartiti tutti contemporaneamente e i motivi sono i seguenti:
• Nell'ipotesi che i movimenti vengano fatti contemporaneamente, in coerenza con
le Equazioni (3) il velivolo per traslare orizzontalmente deve inclinarsi, e dunque
qualsiasi rotazione iniziale pone il rischio di urtare da subito il terreno.
• Come già citato in 2.4 è opportuno non eﬀettuare troppi comandi di entità consisten-
te contemporaneamente: si incorre nella saturazione degli attuatori e non valendo
il principio di sovrapposizione non è garantito il corretto pilotaggio del velivolo.
Per cercare di ovviare a tali inconvenienti non è conveniente implementare controllori
di tipo PID, come invece verrà fatto in Sottosezione 3.3, occorre optare per controlli
più complessi. Ad esempio un controllo ottimo che introduca a funzionali di costo utili
a penalizzare traiettorie che portino ad altezze prossime allo zero o sollecitazioni dei
motori prossimi alla saturazione (algoritmi che trovano trattazione rigorosa in [30]). In
alternativa si possono adottare schemi di controllo non lineare (riportati in [31]).
3.3 Controllore
In Figura 32 viene mostrato il contenuto del blocco "Baseline Controller".
Gli ingressi di tale blocco sono la quaterna (xW , yW , zW , ψ) precedentemente ricavata dal
blocco "Position estimation" dello stimatore descritto in Sottosezione 3.1.
Gli output invece sono le grandezze (φref , θref , ψ˙ref , ˙zWref ) che diverranno successivamen-
te ingresso del blocco "ARDrone Simulation Block" come già discusso in 2.3.
Si osserva come siano presenti i seguenti blocchi:
• "Height controller" Figura 33(a), è di un controllore proporzionale di formula:
z˙Wref = KPz(zWref − z) (16)
Eﬀettuando la sintonia dei parametri di un PID si è giunti alla conclusione della
non utilità delle componenti derivative e integrali e KPz = 1.2, come confermato
nei controlli proposti nel simulatore [2]. In eﬀetti si è notato sperimentalmente che
a seguito del tuning del PID, le performance migliori si sono ottenute annullando
le componenti derivative e integrali.
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Figura 32: "Baseline Controller"
• "Heading controller" in Figura 33(b), consiste nuovamente in un controllore pro-
porzionale:
ψ˙ref = KPψ(ψref − ψ) (17)
Con KPz = 0.9, per il quale valgono le considerazioni fatte nel punto precedente.
• La funzione "Coordinate transformation from inertial frame to body frame" riceve
in ingresso il vettore errore inerziale deﬁnito dalla diﬀerenza:
exy inertial =
[
xW − xWref
yW − yWref
]
(18)
ed eﬀettua la rotazione degli assi (xW , yW ) inerziali secondo l'angolo ψ in modo da
ottenere gli assi riferiti al riferimento non inerziale
exy bodyframe =
[
ex bodyframe
ey bodyframe
]
=
[
cos(ψ) −sin(ψ)
sin(ψ) cos(ψ)
]
· exy inertial (19)
Quest'operazione permette di disaccoppiare la variazione di xW e di yW ottenendo
due controllori distinti rispettivamente per l'angolo θ e φ.
• I blocchi "X controller" e "Y controller" (rispettivamente in Figura 33(c) e Figura
33(d)), sono controllori PID di formula:
θref =
(
KPx +KDx
z − 1
Tsz
+KIx
Ts
z − 1
)
ex bodyframe (20)
φref =
(
KPy +KDy
z − 1
Tsz
+KIy
Ts
z − 1
)
ey bodyframe (21)
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Con KPx = KPy = 0.0063, KDx = KDy = 0.04 e KIx = KIy = 0.00003.
Come descritto in [8], è possibile impostare un angolo massimo assumibile per θref
e φref . Tipicamente questo limite è impiegato per non rischiare di indurre in stallo
aereodinamico il mezzo come descritto in [33], inoltre più gli angoli di inclinazione
concessi sono bassi, meno repentine sono le manovre compiute dal drone.
Un trade-oﬀ che si è scelto di adottare, prevede un blocco saturatore che limiti
θref , φref ∈ [−45, 45][deg]. Inﬁne si osserva, per discorsi analoghi a quanto esposto
in Sottosezione 2.4, la taratura dei vari controllori è stata compiuta per asservire i
riferimenti descritti in Sottosezione 3.2.
(a) "Height controller" (b) "Heading controller"
(c) "X controller"
(d) "Y controller"
Figura 33: Controllori interni a "Baseline Controller" in Figura 32
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In Figura 35 vengono mostrati gli andamenti rispetto ai riferimenti. L'obiettivo descritto
all'inizio della Sezione è stato realizzato attraverso una sequenza di movimenti che si
possono riassumere in:
• traslazione verticale, in Figura 35(a)
• rotazione di imbardata, in Figura 35(b)
• traslazione orizzontale, in Figura 35(c)
I parametri salienti che caratterizzano l'inseguimento dei riferimenti a gradino (citati in
[27]) sono i seguenti:
• ts := tempo di salita, tempo impiegato dal segnale per andare dal 10% al 90% del
suo valore di regime
• ta := tempo di assestamento, il tempo impiegato dal segnale per assestarsi intorno
al 10% del valore di regime a partire da t(0), ovvero:
|y(ta)− 1| < 0.1
• Mp := ymax−y(∞)y(∞) · 100
indica la sovraelongazione (massima) percentuale, che è il rapporto della diﬀerenza
tra la risposta a regime e il massimo della risposta raggiunto durante il transitorio
con la risposta a regime (una interessante interpretazione di tale indice è riportata
in [28])
Per ogni movimento in Figura 34 viene riportato l'andamento del transitorio, mentre in
Tabella 2 sono riportati i parametri che lo caratterizzano
movimento ts [s] ta [s] Mp %
traslazione verticale 1.415 1.89 3.256
rotazione di imbardata 1.38 2.14 7
traslazione orizzontale 7.21 8.83 3.24
Tabella 2: Parametri del blocco "Controllore sugli angoli"
Alla luce dei risultati ottenuti si fanno quindi una serie di osservazioni:
• Come già descritto in Sottosezione 2.4, si è usata una taratura dei parametri per
una guida morbida. Questo è riscontrabile in quanto vengono preferiti comandi con
piccole sovraelongazioni a discapito di tempi di convergenza più lunghi.
• Come già descritto in Sottosezione 2.4, il sistema non è lineare dunque per una
scelta diﬀerente dai riferimenti descritti in Sottosezione 3.2 la Tabella 2 non è più
valida.
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Figura 34: "Baseline Controller"
• Per la traslazione orizzontale si hanno contemporaneamente inseguimenti di riferi-
menti lungo l'asse X e Y. Per valutare i parametri ts, ta eMp si è scelto di considerare
il più grande di ciascun parametro calcolato per la risposta indiciale lungo l'asse
X e Y (da notare che le risposte sono simili ma non uguali, infatti numericamente
Ixx ≈ Iyy, si veda 1.3).
L'obiettivo di questo controllo è il raggiungimento dell'hovering, partendo da una condi-
zione iniziale:
(xW (0), yW (0), zW (0), ψ(0)) = (0[m], 0[m], 0[m], 0[deg]) (22)
ﬁno alla condizione a regime:
(xW (∞), yW (∞), zW (∞), ψ(∞)) = (10[m], 10[m], 5[m], 90[deg]) (23)
Con le tecniche adottate in questa Sezione si è raggiunta la condizione ﬁnale desiderata
con tempi nell'ordine delle decine di secondi.
Si ritiene che questo sia un risultato soddisfacente, tuttavia per aumentare le prestazioni
di sistema può essere utile ricorrere ad altri tipi di controllo che trovano applicazione nel
documento [32] .
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(a) Traslazione verticale
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(b) Rotazione di imbardata
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(c) Traslazione orizzontale
Figura 35: Andamenti (rosso) a confronto dei riferimenti (blu)
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4 Waypoint tracking
Nella Sezione 3 è stato considerato il raggiungimento della condizione di hovering (sta-
zionamento in volo a velocità nulla e quota costante), che matematicamente corrisponde
al raggiungimento della quaterna (xWref , yWref , zWref , ψref ).
Il problema del raggiungimento di una serie di waypoint (riferimenti di coordinate e
rotazione nello spazio), che verrà trattato in questa Sezione, può essere formulato mate-
maticamente come una successione di riferimenti del tipo:
{(xWref , yWref , zWref , ψref )n}n∈N (24)
Dove raggiunto il riferimento (xWref , yWref , zWref , ψref )n si attende un certo tn per poi
imporre al sistema il nuovo riferimento (xWref , yWref , zWref , ψref )n+1.
L'architettura di controllo che mira a ottemperare a tale richiesta è quella proposta in
Figura 36.
Rispetto alla architettura di hovering, mostrata in Figura 30, è stato aggiunto il blocco
Guidance Logic.
La trattazione che segue verrà suddivisa in: Controllore e Simulazione.
Obiettivo: Progettare una strategia di controllo (smooth transiction, optimal control,...)
che, attraverso una sequenza di waypoint, porti il velivolo a raggiungere una serie di
waypoint per inseguire la traiettoria desiderata.
Figura 36: Schema di simulazione waypoint tracking
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4.1 Controllore
Figura 37: "Guidance Logic"
Nello schema in Figura 36, il blocco "Guidance Logic" (in Figura 37) riceve in ingresso
una sequenza di waypoint, gli stati stimati (xW , yW , zW , ψ) assunti dal quadricottero e
un clock temporale.
In uscita invece sono presenti (xWref , yWref , zWref , ψref ), generati dalla funzione "Way-
point manager". In questa Sezione la variabile waypoint è una matrice con i seguenti
campi per riga i:
waypoint(i) = [xWref (i), yWref (i), zWref (i), ψref (i), tW (i)] (25)
Dove xWref (i), yWref (i), zWref (i) e ψref (i) sono i riferimenti di posizione e angolo imbar-
data imposti nel i-esimo waypoint, mentre tW (i) è il tempo di permanenza dell'i-esimo
waypoint di passare a inseguire waypoint (i+1)-esimo.
Si apre dunque una questione rilevante su come progettare le traiettorie al ﬁne di passare
da un waypoint a quello successivo. Questa annosa problematica trova ampia discussione
nella robotica, ed è noto in letteratura come problema del PathP lanning.
Per un esaustiva trattazione dell'argomento si rimanda a [35] dove vengono esposte le
principali tecniche di navigazione via terra, mentre in [32] sono analizzati i problemi di
PathFollowing (tecniche di controllo per l'inseguimento di traiettorie), e a tutti gli arti-
coli ad essi collegati.
In breve è sempre possibile ricondursi alla minimizzazione di un funzionale di costo,
deﬁnendo quindi:
dist(waypoint(i)) = ||waypoint(i)− [x(t), y(t), z(t), ψ, tW (i)]|| (26)
con t ∈ [t0, tend] dove t0 è l'istante iniziale in cui inizia la manovra di raggiungimento del
waypoint i-esimo, mentre tend è l'istante di tempo in cui si ritiene raggiunto il waypoint.
Si può dunque esprimere il funzionale come:
J = min
(
N∑
i=1
dist(waypoint(i))
)
(27)
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Dove N è il numero si waypoint preﬁssati.
Per come è deﬁnito (27) banalmente J risulta nullo se il waypoint è perfettamente rag-
giunto dal velivolo, tuttavia questa condizione è troppo onerosa per il tempo di manovra:
se il riferimento venisse raggiunto asintoticamente il tempo per considerare conclusa la
manovra potrebbe essere estremamente grande.
Per risolvere tale inconveniente è possibile introdurre la funzione dead-zone riportata in
Figura 38 deﬁnita come:
DZ(x, a) =

x+ a x < −a
0 −a < x < a
x− a a < x
(28)
Figura 38: Funzione Dead-Zone
Quindi rideﬁnire l'indice 27 come:
J = min
(
N∑
i=1
DZ(dist(waypoint(i), ))
)
(29)
In tale modo il velivolo deve rientrare entro un intorno di raggio  per minimizzare l'indice
J .
Si apre quindi la questione di quanto debba valere  e quindi si fanno le seguenti consi-
derazioni:
• il valore di  rappresenta un compromesso tra velocità di esecuzione della mano-
vra e precisione, infatti per  molto piccoli il problema si riconduce all'indice 27
con annesse problematiche di tempo, per  troppo grandi viene meno l'eﬀettivo
raggiungimento del waypoint
• la scelta di , quindi del compromesso, dipende dalla particolare applicazione (ad
esempio nella presa di un oggetto è molto importante il posizionamento del velivolo
sopra di esso, essendo quindi una manovra di precisione può essere giustiﬁcata una
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scelta di  piccoli, si veda [3]) e della dimensione del quadricottero (ad esempio per
il modello considerato in questa trattazione la precisione di qualche centimetro è
ragionevole, ma potrebbe non esserlo più per quadricotteri più piccoli tipo SUAV-
Small Unmanned Aerial Vehicle, si veda [36])
Nel blocco "Guidance Logic" si è scelto che venga considerato raggiunto il waypoint
i-esimo se vengono soddisfatte contemporaneamente le condizioni:
||(xWref (i), yWref (i))− (xW , yW )|| < 0.3[m] (30)
|zWref (i)− zW | < 0.3[m] (31)
|ψref (i)− ψ| < 5[deg] (32)
e quindi si attende tW (i) prima di passare al waypoint (i+1)-esimo.
4.2 Simulazione
Nella simulazione mostrata in Figura 39, si hanno la seguente lista di waypoint:
waypoints(1) = [0 0 2 0 1]
waypoints(2) = [4 4 2 0 4]
waypoints(3) = [4 4 0 pi/2 4]
waypoints(4) = [4 4 2 0 1]
waypoints(5) = [0 0 2 0 4]
waypoints(6) = [0 0 0 0 4]
(33)
La scelta particolare dei waypoint espressi in Equazione (33), sarà utile in Sezione 5
quando verrà trattato il trasporto del carico. La manovra (ovvero la successione dei
waypoint) ripropone le seguenti azioni:
1. Traslazione verticale
2. Traslazione orizzontale
3. Rotazione di imbardata di 90 [deg] e atterraggio (questa azione verrà riproposta in
Sezione 5 per prelevare il carico)
4. Rotazione di imbardata di 90 [deg] e traslazione verticale
5. Traslazione orizzontale
6. Atterraggio in posizione di partenza
Secondo la simulazione l'intera manovra viene compiuta in meno di 40 [s]
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Figura 39: Waypoint Tracking
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5 Stima di masse e inerzia
Nella Sezioni precedenti si è analizzata il volo, con relativi controlli, in assenza di carico.
In questa Sezione si pone di aggiungere un carico al quadricottero e di caratterizzarne
massa e inerzia nella nuova conﬁgurazione.
(a) Droni corrieri per Amazon Prime
Air di Amazon.
(b) Trasporto della pizza di
DODO pizza
(c) Trasporto di mattoni in
poliuretano
(d) Manovra di passaggio dell'asta
(e) Coordinazione dei quadricotteri per
mezzo di una rete
(f) Trasporto di sbarre
Figura 40: Trasporto di oggetti di varia natura
Il problema di abbinare e manovrare un carico per un quadricottero è di recentissimo
interesse. Il fascino che esercita questa tematica in ambito scientiﬁco e sociale, promette
di creare una nuova frontiera nell'ottica del trasporto con relative applicazioni. Aziende
e gruppi di ricerca in questi anni, trovano sistematicamente nuovi impieghi da parte di
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questi velivoli, per il sollevamento di carichi della più svariata forma e dimensione (come
mostrato in Figura 40). A sopperire la loro limitata capacità di carico, la ricerca si sta
muovendo nell'ottica della cooperazione di stormi di quadricotteri portando a promettenti
conclusioni.
Si citano solo alcuni degli esempi:
• In Figura 40(a) il celebre progetto di Amazon di creare una squadra di quadricotteri
adoperati nel trasporto di confezioni dalle dimensioni ridotte. Nel ﬁlmato (presente
nella home-page aziendale in [5] 6) il drone riceve le istruzioni di consegna in un
magazzino, raggiunge la sua destinazione e atterra davanti ad un'abitazione.
• In Figura 40(b) il progetto di Dodo Pizza, società russa che ha iniziato la prima
consegna della pizza commerciale con quadricotteri, citato nella home-page azien-
dale [37]. Impiega per eﬀettuare il trasporto del cartone di pizza, un non banale
sistema di presa e deposito composto da grip con rocchetto.
• In Figura 40(e) il trasporto di mattoni in poliuretano per la "The Flight Assembled
Architecture installation" che trova spiegazione in [3]: realizzano una torre di 6
m di altezza, composta di 1500 moduli assemblata da quattro quadricotteri in 18
ore. Il sistema di presa è notevole e viene mostrato in Figura 41(b) e discusso in
Sottosezione 5.1
• In Figura 40(d), viene aﬀrontato il problema del passaggio dell'asta tra quadricotteri
che trova trattazione in [34]. In questo caso non sono presenti organi di presa, tutta
la trattazione verte su una potente tecnica di controllo, path planning e cooperazione
tra quadricotteri. Risulta evidente che si tratti di una signiﬁcativa complicazione
del problema del pendolo inverso, che trova classica trattazione nelle tematiche di
controllo di sistemi non lineari (si cita l'esempio nel Testo [30]).
• In Figura 40(e) nel recente lavoro pubblicato in [38], uno stormo di quadricotteri
intercetta il carico (pallina lanciata dall'operatore, per mezzo di una rete) e lo
restituisce (rilanciando la pallina all'operatore). Il tutto risulta possibile grazie a
delle tecniche di feedback control e machine learning 7
• In Figura 40(f) si cita il lavoro presentato in [39]. Viene proposto un nuovo para-
digma per la costruzione in cui un team di quadricotteri montano costruzioni con
barre di piombo dotate di magneti ai nodi. Di rivante interesse per la trattazione
che segue, la dotazione di pinze impiegate per raccogliere, trasportare e assemblare
gli elementi strutturali di cui è composta la struttura (il prototipo è mostrato in
Figura 41(a), e studiato in [40].
La trattazione che segue verrà suddivisa nelle Sottosezioni: Situazione con carico,
Stima della massa, Stima dell'inerzia, Controllore e Simulazione.
Obiettivo: Implementare degli algoritmi per la stima della massa e dell'inerzia di un
quadricottero con carico
6Il ﬁlmato di Amazon Prime Air ad oggi vanta 15 milioni di visualizzazioni
7l'esibizione sul celebre canale TED di Raﬀaello d'Andrea conta 7 milioni di visualizzazioni
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La prima problematica che va considerata quando si vuole eﬀettuare il trasporto per
mezzo del quadricottero, è capire con quale organo di presa eﬀettuare tale operazione.
Nel panorama tecnologico odierno a seconda del carico da trasportare esistono varie
soluzioni (riportate in Figura 41):
(a) Organo di presa aerea (b) Organo di presa a pinza
(c) a destra il sistema gimbal, a sinistra l'ensamble gimbal con quadricottero
(d) Sistema a rocchetto
Figura 41: Organi di presa
• Organo di presa aerea ad aggancio mostrato in Figura 41(a), studiato in [40]. Ri-
sulta indicato per la presa di oggetti dalla superﬁcie curva e di dimensione limitata
(ideale per sbarre, palle, ...). Concerne un complesso insieme di cavi, pulegge e
elastici azionabili da comando elettrico emesso da drone per stringere l'oggetto da
trasportare.
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• Organo di presa a pinza o ventosa mostrato in Figura 41(b), studiato in [3]. Risulta
indicato per oggetti dalla superﬁcie liscia. Prevede semplici azionamenti elettrici ed
è stato impiegato per realizzare "The Flight Assembled Architecture installation"
(citata nel documento [3]) per il trasporto dei mattoni.
• Gimbal mostrato in Figura 41(c). Si tratta di uno stabilizzatore a 2 o 3 assi, utile
qualora si voglia mantenere una rotazione di un oggetto montato su di esso indipen-
dentemente dalla rotazione del quadricottero su cui è montato, talvolta impiegato
per attenuare le vibrazioni del drone sul carico. Trova largo impiego commerciale
per riprese video aeree.
• Rocchetto o corda mostrato in Figura 41(d), studiato nel documento [41]. Viene
impiegato per sistemi con reti o corde, per creare strutture o per impieghi tipo
Figura 40(e) .
In questa trattazione non ci si soﬀermerà sulla scelta e la dinamica dell'organo di
presa: si farà assunzione che questo sia trasparente alla dinamica di controllo per porre
maggiore concentrazione sugli algoritmi da sviluppare.
Massa e inerzia di ARDrone sono state considerate in Sottosezione 1.3, mentre si assumerà
un carico di massa mc e matrice di inerzia Ic = diag(Ixxc, Iyyc, Izzc).
Si assumerà che, una volta eﬀettuato l'aggancio, il centro di massa del carico sia in
corrispondenza del centro di massa del drone (che assumeremo essere al centro delle
croci). Dunque è possibile pervenire alla seguente relazione per la massa totale mtot:
mtot = m+mc (34)
Per quanto riguarda la componente della matrice di inerzia Ixxtot del sistema drone con
carico vale:
Ixxtot =
∫
Vtot
ρ(x, y, z)x2dV=
∫
V
ρx2dV +
∫
Vc
ρcx
2dV=Ixx + Ixxc (35)
Dove V , Vc e Vtot sono rispettivamente il volume del drone, del carico e complessivo,
mentre ρ, ρc e ρ(x, y, z) sono rispettivamente la densità di massa del drone, del carico e
complessivo nel punto (x,y,z).
Analogamente:
Iyytot = Iyy + Iyyc (36)
Izztot = Izz + Izzc (37)
Le procedure di identiﬁcazione che vengono descritte in seguito presentano in genere
due situazioni:
• Itot = diag(Ixxtot, Iyytot, Izztot) e mtot sono note quando si vogliono determinare le
costanti incognite del sistema drone come kF , kM e L.
• Itot = diag(Ixxtot, Iyytot, Izztot) e mtot sono incognite e vanno stimate quando sono
note le costanti kF , kM e L.
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Si considerino le Equazioni (3) e (9) relative alla dinamica di rotazione e traslazione, che
vengono riportate qui per comodità:
mr¨ =
 00
−mg
+R
 00∑4
i=1 Fi
 (38)
e
Ixxp˙ = LkF (ω
2
2 − ω24)− qr(Izz − Iyy)
Iyy q˙ = LkF (ω
2
3 − ω21)− qr(Ixx − Izz)
Izz r˙ = kM(ω
2
1 − ω22 + ω23 − ω24)
(39)
Si supponga di porre il sistema in condizione di hovering, matematicamente questo
corrisponde a imporre:
(φ(t), θ(t), ψ(t)) ≡ (0, 0, ψ) (40)
(p(t), q(t), r(t)) ≡ (0, 0, 0) (41)
(x˙W (t), y˙W (t), z˙W (t)) ≡ (0, 0, 0) (42)
Questo comporta che la matrice di rotazione, deﬁnita in Equazione 1, divenga:
R =
cψ −sψ 0sψ cψ 0
0 0 1
 (43)
Inoltre essendo veriﬁcata la condizione di hovering a regime, secondo le relazioni espresse
in Equazione (10) le velocità angolari dei rotori divengono:
ωdes1
ωdes2
ωdes3
ωdes4
 =

1 0 −1 1
1 1 0 −1
1 0 1 1
1 −1 0 −1
 ·

ωh
0
0
0
 =

ωh
ωh
ωh
ωh
 (44)
Ciò è ragionevole in quanto per sostenere in hovering il quadricottero i quattro rotori
devono girare alla medesima velocità angolare 8.
Per quanto discusso in Sottosezione 1.3, a meno di saturazioni dell'ESC, il comando della
scheda si può approssimare con la velocità angolare imposta al rotore dunque secondo
quanto ricavato nell' Equazione (44) è possibile concludere
ωi = ωh = ci = c (45)
Dove ci è il comando che la scheda impartisce all'ESC che pilota il rotore i-esimo a regime.
Occorre notare che anche se matematicamente non c'è diﬀerenza tra ωi e ci, da un punto di
8Ribadiamo che solo in condizioni di perfetta simmetria della distribuzione della massa sul drone
(ideale dunque) si può assumere che in condizione di hovering si abbia ωi = ωh.
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vista implementativo la questione è ben diversa: assumere di conoscere ωi signiﬁca avere
un encoder o sistema sensorless applicato al motore brushless che riconosce la velocità di
rotazione dell'albero del motore; l'accesso alla variabile ci è una richiesta più semplice,
infatti questo è un valore logico imposto dalla scheda on-board del drone, che quindi può
essere restituita per telemetria all'operatore.
Nell'ipotesi che le variabili ci siano accessibili è possibile unire le Equazioni (45), (38) ,
(39) e (7) per ottenere:
x¨Wy¨W
z¨W
 =
00
0
 =
 00
−mg
+
 00
4kF c
2
 (46)
e
p˙ = 0
q˙ = 0
r˙ = 0
(47)
In assenza di carico essendo nota la massa del velivolo m, è possibile dall' Equazione (46)
determinare la costante propria del sistema nel seguente modo:
kF =
mg
4c2
(48)
Una volta assunto il carico la massa viene a cambiare, come spiegato in Sottosezione
5.1. Riportando nuovamente il velivolo in condizione di hovering, matematicamente (con
stessi passaggi) si ottiene:x¨Wy¨W
¨zW
 =
00
0
 =
 00
−mtotg
+
 00
4kF c
′2
 (49)
dove c′ è il comando che la scheda impartisce all'ESC che pilota il rotore i-esimo a regime,
sempre in ipotesi di non saturazione degli attuatori.
Ovviamente essendo mtot = m + mc > m la spinta del drone per mantenere l'hovering
dovrà essere maggiore, quindi anche la velocità di rotazione dei rotori e di conseguenza
c′ > c. Avendo stimato precedentemente la costante (48), è possibile determinare mtot
come:
mtot =
4kF c
′2
g
(50)
Riassumendo, la stima della massa si ha eﬀettuando due manovre:
1. in assenza di carico si porta il drone in condizione di hovering determinando kF per
mezzo dell'Equazione (48)
2. in presenza di carico si porta il drone in condizione di hovering determinando mtot
per mezzo dell'Equazione (50)
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In questa Sottosezione si analizzerà l'approccio impiegato per la stima dell'inerzia del
sistema drone con carico, ovvero come ricavare Itot = diag(Ixxtot, Iyytot, Izztot)
5.3.1 Stima di Izz
Essendo la componente Izz più facile da stimare rispetto a Ixx e Iyy, verrà trattata per
prima.
Si riprendono le Equazioni 39 in particolare:
Izz r˙ = kM(ω
2
1 − ω22 + ω23 − ω24) (51)
Si mette in evidenza il fatto che lo stato r˙ sia osservabile: infatti per quanto notato in
Sottosezione 2.2 si ha che ψ è uscita del sistema, inoltre per quanto assunto in Sottosezione
3.2 è valida l'approssimazione ψ˙ ≈ r.
Si consideri una situazione di hovering con aggiunta del movimento di rotazione attorno
all'asse zB ad accelerazione angolare di imbardata costante del tipo r˙(t) = K ∈ R
Matematicamente questo corrisponde a imporre:
(φ(t), θ(t), ψ(t)) =
(
0, 0,
1
2
Kt2
)
(52)
(p(t), q(t), r(t)) = (0, 0, Kt) (53)
(x˙W (t), y˙W (t), z˙W (t)) ≡ (0, 0, 0) (54)
Il movimento di imbardata si ottiene secondo quanto spiegato in Sottosezione 1.1 che
corrisponde a imporre le seguenti velocità di rotazione dei quattro rotori:
ωdes1
ωdes2
ωdes3
ωdes4
 =

1 0 −1 1
1 1 0 −1
1 0 1 1
1 −1 0 −1
 ·

ωh
0
0
∆ωψ
 =

ωh + ∆ωψ
ωh −∆ωψ
ωh + ∆ωψ
ωh −∆ωψ
 (55)
Mentre in Sottosezione 5.2 per la stima della massa si poteva considerare l'ipotesi di
essere a regime, un movimento ad accelerazione angolare di imbardata costante del tipo
r˙(t) = K ∈ R può essere applicato solo per un intervallo di tempo limitato.
Questa aﬀermazione non deve stupire, in quanto il quadricottero soggetto a coppia di
imbardata costante svilupperebbe a tempo inﬁnito velocità inﬁnita (per il modello teorico
presentato).
Si considerano le seguenti ipotesi non particolarmente restrittive:
• non applicare comandi troppo intensi che inducano in saturazione gli attuatori
• ritenere trascurabile l'eﬀetto del ZOH per passare dal segnale ci(kTc) con k ∈ Z
(essendo il comando che la scheda impartisce all'ESC è di natura digitale e quindi
discreta) alla velocità di rotazione ωi(t) (continua).
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• ritenere trascurabili gli eﬀetti di ritardo che legano il segnale ci con ωi.
Valendo le ipotesi citate, è possibile eﬀettuare l'approssimazione:
ωdes1
ωdes2
ωdes3
ωdes4
 =

ωh + ∆ωψ
ωh −∆ωψ
ωh + ∆ωψ
ωh −∆ωψ
 ≈

c1
c2
c1
c2
 (56)
Unendo dunque le Equazioni (38), (39) e (65) si può ottenere:
x¨Wy¨W
¨zW
 =
00
0
 =
 00
−mg
+
 00∑
Fi
 (57)
e
p˙ = 0
q˙ = 0
IzzK = kM(2c
2
1 − 2c22)
(58)
In assenza di carico è nota l'inerzia dell'ARDrone, dunque si può sfruttare questo movi-
mento per determinare la costante kM nel seguente modo:
kM =
IzzK
(2c21−2c22) (59)
In presenza di carichi vale la stessa trattazione sostituendo Izz con Izztot = Izz + Izzc, che
è stimabile a partire dall' Equazione (58) per giungere alla relazione:
Izztot =
kM (2c
2
1−2c22)
K
(60)
Riassumendo, la stima della massa si ha eﬀettuando due manovre:
1. in assenza di carico si eﬀettua il movimento di imbardata determinando kM per
mezzo dell'Equazione (48)
2. in presenza di carico si eﬀettua il movimento di imbardata determinando Izztot per
mezzo dell'Equazione (60)
Per quanto concerne il valore numerico di r˙(t) = K ∈ R scelto, esistono motivazioni che
lo limitano superiormente e inferiormente.
Il limite inferiore è dettato dal fatto che K → 0 implica (2c21 − 2c22) → 0 (ovvero tende
all'hovering puro senza rotazione) il che porta a un evidente situazione indeﬁnita del tipo
zero su zero per le Equazioni (48) e (60). Il limite superiore è dettato dalle situazioni
seguenti:
• comandi troppo intensi che inducono in saturazione gli attuatori.
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• imporre r˙(t) = K signiﬁca, secondo quanto trattato in Sottosezione 3.2 porre
ψ˙ref (t) = Kt, dunque il controllo citato in Sottosezione 2.3 deve inseguire un ri-
ferimento di tipo rampa. Nei testi di controlli automatici (ad esempio in [26]), la
classica analisi che si può fare è quella dell'inseguimento per segnali canonici di
sistemi lineari. Non avendo un sistema lineare non si possono applicare le regole
citate per avere la stima dell'errore a regime, tuttavia i controllori trattati in Sotto-
sezione 2.3, che portano a una convergenza a regime per riferimenti a gradino, non
garantiscono il perfetto inseguimento del riferimento rampa lineare. Per non avere
errori troppo marcati è opportuno non imporre K alti.
• valori di K troppo alti rischerebbero di fare perdere al simulatore coerenza con la
realtà. Certe sollecitazioni porterebbero a non linearità (attriti, coppie di spunto,...)
che si è scelto di non modellizzare per sempliﬁcare la trattazione.
5.3.2 Stima di Ixx
In questa sottosezione si stimerà la componente Ixx della diagonale di Itot.
Si riprendono le Equazioni (39) in particolare:
Ixxp˙ = LkF (ω
2
2 − ω24)− qr(Izz − Iyy) (61)
Si mette in evidenza il fatto che lo stato p˙ sia osservabile: infatti per quanto osservato
in Sottosezione 2.2 si ha che φ è uscita del sistema, inoltre per quanto assunto in Sotto-
sezione 3.2 è valida l'approssimazione φ˙ ≈ p.
Analogamente alla stima precedente si considererà un movimento di rotazione attorno
all'asse xB ad accelerazione angolare di rollio costante del tipo p˙(t) = K ∈ R.
Tuttavia a diﬀerenza delle stime precedenti, non si ha più la condizione di hovering: il
movimento considerato induce un inclinazione del quadricottero con conseguente trasla-
zione orizzontale.
Matematicamente questo corrisponde a imporre:
(φ(t), θ(t), ψ(t)) =
(
1
2
Kt2, 0, 0
)
(62)
(p(t), q(t), r(t)) = (Kt, 0, 0) (63)
Il movimento di rollio si ottiene secondo quanto spiegato in Sottosezione 1.1 che corri-
sponde a imporre le seguenti velocità di rotazione dei quattro rotori:
ωdes1
ωdes2
ωdes3
ωdes4
 =

1 0 −1 1
1 1 0 −1
1 0 1 1
1 −1 0 −1
 ·

ωh
∆ωφ
0
0
 =

ωh
ωh + ∆ωφ
ωh
ωh −∆ωφ
 (64)
Analogamente a quanto già descritto in Sottosezione 5.3.1 un movimento ad accelerazio-
ne angolare di rollio costante del tipo p˙(t) = K ∈ R può essere applicato solo per un
intervallo di tempo limitata.
Oltre alle già citate cause descritte in Sottosezione 5.3.1 che limitano il valore numerico
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di K, in questo caso si deve aggiungere che all'aumentare del tempo di manovra e del-
l'accelerazione con la quale questa viene compiuta aumenta anche lo spazio di manovra
necessario.
Per le stesse ipotesi citate in Sottosezione 5.3.1, è possibile eﬀettuare l'approssimazione:
ωdes1
ωdes2
ωdes3
ωdes4
 =

ωh
ωh −∆ωφ
ωh
ωh + ∆ωφ
 ≈

c1
c2
c1
c4
 (65)
Unendo dunque le Equazioni (38), (39) e (65) si può ottenere:
 x¨W (t)y¨W (t)
¨zW (t) = 0
 =
 00
mg
+
 0−sφ (1
2
Kt2
)
kF
∑
c2i
cφ
(
1
2
Kt2
)
kF
∑
c2i
 (66)
e
IxxK = LkF (c
2
2 − c24)
q˙ = 0
r˙ = 0
(67)
In assenza di carico è nota l'inerzia dell'ARDrone, dunque si può sfruttare questo movi-
mento per determinare la costante LkF nel seguente modo:
LkF =
IxxK
(c22−c24) (68)
Un modo alternativo per stimare la costante LkF è eﬀettuare la stima di kF come spiegato
in Sottosezione 5.3.1 e andare a misurare direttamente la lunghezza L di un braccio del
quadricottero.
In presenza di carichi vale la stessa trattazione sostituendo Ixx con Ixxtot = Ixx+ Ixxc, che
è stimabile a partire dall' Equazione (67) per giungere alla relazione:
Ixxtot =
LkF (c
2
2−c24)
K
(69)
Riassumendo, la stima della massa si ha eﬀettuando due manovre:
1. in assenza di carico si eﬀettua il movimento di rollio determinando LkF per mezzo
dell'Equazione (68)
2. in presenza di carico si eﬀettua il movimento di rollio determinando Ixxtot per mezzo
dell'Equazione (69)
Per quanto concerne il valore numerico di p˙(t) = K ∈ R scelto esistono motivazioni che
lo limitano superiormente e inferiormente e sono state già elencate in Sottosezione 5.3.1.
Alle motivazioni che limitano superiormente K e il tempo di manovra si aggiungono:
• rispettare i limiti ﬁsici dell'ambiente nel quale avviene la navigazione (in partico-
lare nel caso di navigazione indoor). Infatti imporre K elevati per tempi lunghi
porterebbe a una marcata deriva del mezzo, portando il velivolo a urtare eventuali
ostacoli ﬁsici (ad esempio i muri della stanza)
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• imporre K elevati per tempi lunghi, porterebbe ad angoli di rollio elevati inducendo
il velivolo in pericolose situazioni ﬁsiche (ad esempio lo stallo aereodinamico) e di
controllo (per riprendere la condizione di hovering, azioni troppo decise potrebbero
portare in saturazione gli attuatori). Questo può portare all'instabilità di sistema.
5.3.3 Stima di Iyy
In questa Sottosezione si stimerà la componente Iyy della diagonale di Itot.
Si riprendono le Equazioni (39) in particolare:
Iyy q˙ = LkF (ω
2
3 − ω21)− qr(Ixx − Izz) (70)
Analogamente a quanto detto in Sottosezione 5.3.2, risulta che q˙ sia osservabile.
In questo caso si considererà un movimento di rotazione attorno all'asse yB ad accelera-
zione angolare di rollio costante del tipo q˙(t) = K ∈ R.
Come in Sottosezione 5.3.2 non si ha più un movimento di hovering: il movimento consi-
derato induce un inclinazione del quadricottero con conseguente traslazione orizzontale.
Matematicamente questo corrisponde a imporre:
(φ(t), θ(t), ψ(t)) =
(
0,
1
2
Kt2, 0
)
(71)
(p(t), q(t), r(t)) = (0, Kt, 0) (72)
Il movimento di beccheggio si ottiene secondo quanto spiegato in Sottosezione 1.1 che
corrisponde a imporre le seguenti velocità di rotazione dei quattro rotori:
ωdes1
ωdes2
ωdes3
ωdes4
 =

1 0 −1 1
1 1 0 −1
1 0 1 1
1 −1 0 −1
 ·

ωh
0
∆ωθ
0
 =

ωh −∆ωθ
ωh
ωh + ∆ωθ
ωh
 (73)
Come già descritto in Sottosezione 5.3.2 un movimento ad accelerazione angolare di rollio
costante del tipo q˙(t) = K ∈ R può essere applicato solo per un intervallo di tempo
limitato.
Per le stesse ipotesi citate in Sottosezione 5.3.2, è possibile eﬀettuare l'approssimazione:
ωdes1
ωdes2
ωdes3
ωdes4
 =

ωh −∆ωθ
ωh
ωh + ∆ωθ
ωh
 ≈

c1
c2
c3
c2
 (74)
Unendo dunque le Equazioni (38), (39) e (74) si può ottenere: x¨W (t)y¨W (t)
¨zW (t) = 0
 =
 00
mg
+
sθ (12Kt2) kF∑ c2i0
cθ
(
1
2
Kt2
)
kF
∑
c2i
 (75)
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e
p˙ = 0
IyyK = LkF (c
2
1 − c23)
r˙ = 0
(76)
In assenza di carico è nota l'inerzia dell'ARDrone, dunque si può sfruttare questo movi-
mento per determinare la costante LkF nel seguente modo:
LkF =
IyyK
(c22−c24) (77)
In realtà, almeno idealmente, la stima della costante LkF si riconduce a quella compiuta
in Sottosezione 5.3.2. Può apparire ridondante tale stima, tuttavia in Sottosezione 1.3
si nota che i valori numerici di Ixx e Iyy sono simili ma non uguali, questo suggerisce
una non perfetta simmetria delle distribuzioni della massa tra l'asse xB eyB (questo fatto
in realtà è intuibile osservando la struttura geometrica dell'ARDrone in Figura 2). Se
le costanti di sistema che determinano la dinamica del movimento di beccheggio e rollio
risultano uguali a livello teorico, nella pratica potrebbero richiedere due stime diﬀerenti
a causa di asimmetrie della struttura.
In presenza di carichi vale la stessa trattazione sostituendo Iyy con Iyytot = Iyy + Iyyc, che
è stimabile a partire dall' Equazione (76) per giungere alla relazione:
Iyytot =
LkF (c
2
1−c23)
K
(78)
Riassumendo, la stima della massa si ha eﬀettuando due manovre:
1. in assenza di carico si eﬀettua il movimento di rollio determinando LkF per mezzo
dell'Equazione (77)
2. in presenza di carico si eﬀettua il movimento di rollio determinando Ixxtot per mezzo
dell'Equazione (78)
Per quanto concerne il valore numerico di q˙(t) = K ∈ R scelto, le motivazioni che lo
limitano superiormente e inferiormente e sono state già elencate in Sottosezione 5.3.2.
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Lo schema Simulink per la stima delle masse e dell'inerzia è mostrato in Figura 42.
Facendo un confronto con lo schema Simulink in Figura 30 che mostra l'implementazione
Figura 42: Schema per la stima delle masse e inerzia
per il tracking dei waypoint, si osservano le seguenti principali diﬀerenze:
• massa e inerzia sono variabili: tale questione è gestita con una generalizzazione
dei waypoint (precedentemente descritti in Sottosezione 4.2). Questo fatto troverà
discussione in Sottosezione 5.4.1
• il blocco "Guidance logic" viene modiﬁcato rispetto a quanto presentato in Sotto-
sezione 4.1. I cambiamenti troveranno descrizione in Sottosezione 5.4.1
• il blocco "Baseline Controller" viene modiﬁcato rispetto a quanto presentato in
Sottosezione 3.3. I cambiamenti troveranno descrizione in Sottosezione 5.4.2
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5.4.1 Guidance logic
Figura 43: Blocco "Guidance logic"
Il blocco "Guidance logic" viene mostrato in Figura 43.
Gli ingressi del blocco "Waypoint manager" mostrato in Figura 43 sono:
• La variabile waypoint che , analogamente a quanto presentato in Sottosezione 4.1,
è una matrice con i seguenti campi per riga i:
waypoint(i) = [xWref (i), yWref (i), zWref (i), ψref (i), tW (i), m(i)] (79)
Dove xWref (i), yWref (i), zWref (i) e ψref (i) sono i riferimenti di posizione e angolo
imbardata imposti nel i-esimo waypoint, mentre tW (i) è il tempo che deve attendere
il drone in hovering dal momento in cui raggiunge l'i-esimo waypoint prima di
passare a inseguire waypoint (i+1)-esimo.
La diﬀerenza rispetto a Sottosezione 4.1 nella deﬁnizione dei waypoint consiste
nell'aggiunta del campo m(i), ovvero la massa che il sistema assume al waypoint
i-esimo.
• La variabile waypointMomentInertiaTensor è una matrice che imposta I(i), ovvero
la matrice di inerzia che il sistema assume al waypoint i-esimo.
• Gli stati (xW , yW , zW , ψ) assunti dal quadricottero e il clock temporale, analoga-
mente a quanto presentato in Sottosezione 4.1.
• La variabile option2 proviene dallo script Matlab impiegato per le impostazioni
di simulazione: a seconda del valore assunto il blocco "Waypoint manager" viene
conﬁgurato per eﬀettuare la stima della massa o una delle componenti della matrice
di inerzia, analogamente a quanto presentato nelle Sottosezioni 5.2 e 5.3
In uscita al blocco "Waypoint manager" invece sono presenti:
• (xWref , yWref , zWref , ψref ) analoghi a quelli presentati in Sottosezione 4.1.
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• Mass e MomentInertiaTensor che impostano rispettivamente la massa e la matrice
di inerzia del quadricottero con carico.
• il segnale enable che (a seconda della stima da eﬀettuare) abilita i movimenti di
rollio, beccheggio e imbardata a accelerazione costante di entità deﬁnita dall'uscita
acceleration_Ref , di cui si è discusso precedentemente in Sottosezione 5.3
I segnali in uscita al blocco "Waypoint manager" vengono elaborati, come mostrato
in Figura 43, per ottenere uscite del blocco "Guidance logic" che dunque sono:
• (xWref , yWref , zWref , ψref ) analoghi a quelli presentati in Sottosezione 4.1.
• Mass e MomentInertiaTensor che impostano rispettivamente la massa e la matrice
di inerzia del quadricottero con carico.
• yaw angle ref, pitch angle ref e roll angle ref dove il segnale abilitato per mezzo di
enable è il risultato di una doppia integrazione del segnale costante acceleration_Ref
(quindi un angolo che cresce con andamento a rampa parabolica a causa di un
accelerazione angolare costante)
5.4.2 Baseline Controller
Figura 44: "Baseline Controller"
Il blocco "Baseline Controller" viene mostrato in Figura 44.
A diﬀerenza del blocco precedentemente presentato in Figura 32, si aggiungono gli ingressi
pitch_angle_ref_extern, roll_angle_ref_extern e enable. La funzionalità aggiunta
è legata al segnale enable, che può essere visto come un vettore booleano:
• enable(1)=1 implica che l'uscita pitch_angle_ref sia generata nel modo già mo-
strato in Sottosezione 3.3 dal blocco "X controller".
enable(1)=0 implica che l'uscita pitch_angle_ref = pitch_angle_ref_ext che
trova spiegazione nella Sottosezione precedente.
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• enable(2)=1 implica che l'uscita roll_angle_ref sia generata nel modo già mo-
strato in Sottosezione 3.3 dal blocco "Y controller".
enable(2)=0 implica che l'uscita roll_angle_ref = roll_angle_ref_ext che trova
spiegazione nella Sottosezione precedente.
Con questo algoritmo si disabilita l'azione correttiva dei controllori "X controller" e "Y
controller" temporaneamente per eﬀettuare le manovre descritte nelle Sottosezioni 5.2 e
5.3
5.5 Simulazione
In questa Sottosezione si simuleranno gli algoritmi teorizzati nelle Sottosezioni 5.2 e 5.3,
che verrà suddivisa in: Stima della massa, Stima di Izz, Stima di Ixx e Stima di Iyy
5.5.1 Stima della massa
Nella simulazione mostrata in Figura 45 si ha la seguente lista di waypoint:
waypoints(1) = [0 0 2 0 1 m ]
waypoints(2) = [4 4 2 0 4 m ]
waypoints(3) = [4 4 2 pi/2 1 m+ 0.01 ]
waypoints(4) = [4 4 2 pi/2 1 m+ 0.02 ]
waypoints(5) = [4 4 2 pi/2 1 m+ 0.03 ]
...
...
...
...
...
...
...
...
waypoints(25) = [4 4 2 pi/2 1 m+ 0.23 ]
waypoints(26) = [4 4 2 pi/2 1 m+ 0.24 ]
waypoints(27) = [4 4 2 pi/2 1 m+ 0.25 ]
(80)
Invece I(i) = I con i = 1, ..., 27
La scelta particolare dei waypoint espressi in Equazione (80) ripropone le seguenti
azioni:
1. inseguimento dei riferimenti (xWref , yWref , zWref , ψref ) = (4, 4, 2, pi/2)
2. graduale aumento della massa a ogni waypoint di 0.01 [kg] in condizione di hovering
In Figura 45 si ha a sinistra la rappresentazione 3D della traiettoria che il velivolo esegue
nell'arco della durata della simulazione, a destra i cinque andamenti di interesse: la massa
del quadricottero e i comandi impartiti ai quattro motori.
Si fanno alcune osservazioni: indipendentemente dalla massa, in condizioni di hovering
tutti i motori hanno medesima entità di comando che aumenta proporzionalmente alla
massa applicata.
Il legame teorizzato in in Sottosezione 5.2 è riscontrabile in Figura 46 dove si ha che la
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massa da sostenere in hovering è in funzione quadratica rispetto al comando applicato a
un motore per mantenere l'hovering. Il legame riscontrato nell' Equazione (50)
mtot =
4kF c
′2
g
(81)
che ricordando kF = 0.1 [N ][s]2, conduce al legame teorico
mtot = 0, 040775 c
′2 (82)
Si osserva in Figura 46 l'andamento della massa in funzione del comando ai motori per
vari esperimenti (pallini rossi), e andamento ottenuto con stima ai minimi quadrati (linea
tratteggiata): il coeﬃciente moltiplicativo associato al quadrato del comando ai motori
vale 0,040791, dunque estremamente vicino a quanto ipotizzato.
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Figura 45: Simulazione dell'andamento dei comandi ai motori all'aumentare della massa
in condizione di hovering
5.5.2 Stima di Izz
Nella simulazione mostrata in Figura 47, dove si ha la seguente lista di waypoint:
waypoints(1) = [0 0 2 0 1 m ]
waypoints(2) = [4 4 2 0 4 m ]
waypoints(3) = [4 4 2 0 10 m ]
waypoints(4) = [4 4 2 0 10 m ]
waypoints(5) = [4 4 2 0 10 m ]
...
...
...
...
...
...
...
...
waypoints(10) = [4 4 2 0 10 m ]
(83)
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Command motor
3.4 3.45 3.5 3.55 3.6 3.65 3.7 3.75 3.8 3.85 3.9
M
as
s 
[kg
]
0.46
0.48
0.5
0.52
0.54
0.56
0.58
0.6
0.62
Waypoint
m=f(c)=0.040783*c2
Figura 46: Andamento della massa in funzione del comando ai motori per vari esperimenti
(pallini rossi), e andamento ottenuto con stima ai minimi quadrati (linea tratteggiata)
e viene posto:
I(1) = I + diag(0, 0, 1) ∗ 0.000
I(2) = I + diag(0, 0, 1) ∗ 0.000
I(3) = I + diag(0, 0, 1) ∗ 0.000
I(4) = I + diag(0, 0, 1) ∗ 0.001
I(5) = I + diag(0, 0, 1) ∗ 0.005
I(6) = I + diag(0, 0, 1) ∗ 0.010
I(7) = I + diag(0, 0, 1) ∗ 0.015
I(8) = I + diag(0, 0, 1) ∗ 0.020
I(9) = I + diag(0, 0, 1) ∗ 0.025
I(10) = I + diag(0, 0, 1) ∗ 0.030
(84)
La scelta particolare dei waypoint espressi in Equazione (83) e (84) ripropone le seguenti
azioni:
1. Inseguimento dei riferimenti (xWref , yWref , zWref , ψref ) = (4, 4, 2, 0)
2. Graduale aumento della componente Izz a ogni waypoint con accelerazione di im-
bardata costante (deﬁnita in Sottosezione 5.3.1) di K = 0.25[rad]/[s]2 imposta per
4[s]9.
In Figura 47 si ha a sinistra la rappresentazione 3D della traiettoria che il velivolo esegue
nell'arco della durata della simulazione, a destra i seguenti segnali di interesse (a partire
dall'alto):
1. Andamento di Izz(t) variabile nel tempo come descritto precedentemente.
9Questa è risultato di un tuning in modo da rispettare i vincoli imposti in Sottosezione 5.3.1
66 5.5 Simulazione
2. Andamento di ψref (t) e ψ(t) rispettivamente riferimento desiderato (traccia blu) e
andamento reale (traccia rossa).
Si osserva che per la rampa parabolica si ha un errore di inseguimento che è tanto
più marcato quanto più è grande Izz: infatti aumentando la componente Izz si ha
una maggiore opposizione alle accelerazioni del movimento di imbardata, pertanto
il sistema reagendo in ritardo accumula un errore di inseguimento maggiore.
3. Andamento di ψ¨(t) accelerazione angolare di imbardata.
Si osservi che all'aumentare di Izz le accelerazioni dell'angolo di imbardata sono
sempre più smorzate, sia per quanto riguarda l'inseguimento del riferimento ad
accelerazione costante che per il recupero dell'angolo ψref nullo (La motivazione è
la stessa del punto precedente)
4. Combinazione lineare del quadrato dei comandi ai motori per indurre il momento
angolare per l'imbardata, come spiegato in Equazione (58).
Si osserva che nei punti in cui è richiesta l'accelerazione costante di imbardata i
motori hanno comandi ad entità crescente al crescere di Izz: i motori per garantire
la stessa accelerazione sono portati a una maggiore sollecitazione.
5. Rapporto tra le grandezze esposte nei punti 3 e 4 precedenti, in rosso la parte in
cui viene indotto il movimento di imbardata ad accelerazione costante.
Il rapporto assume andamenti non rilevanti al di fuori dei tratti rossi (in quanto
situazioni indeterminate di zero diviso zero).
Si osserva che nei tratti ad accelerazione costante, coerentemente con l' Equazione
(58), portano secondo la teoria a un rapporto costante. Nella simulazione si può
tuttavia vedere che questa condizione è tanto più diﬃcoltosa da raggiungere quanto
Izz è grande: come detto a ﬁne Sottosezione 5.3.1 non è garantito l'inseguimento
della rampa parabolica, fatto che come già osservato porta a errori sempre più
rilevanti al crescere di Izz.
In riferimento a quanto detto in Sottosezione 5.3.1, si ha che la prima analisi che è
utile fare è determinare con questa manovra la costante kM . Assumendo dunque nota la
variabile Izz(t) si applica l'Equazione (59) sui campioni utili evidenziati in Figura 47 nel
quinto graﬁco a destra.
L'andamento ottenuto è quello mostrato in Figura 48(a): si osserva una stima di kM media
di 0.0119 [N ][m][s]2 con deviazione standard di 8.0563 10−4 [N ][m][s]2 (praticamente
costante). Raﬀrontando la stima con il valore vero kM = 0.0127 [N ][m][s]2, si conclude
che la stima è ragionevole (errore del 6%).
Una volta stimata la costante kM , si può ricorrere all'Equazione (60), ottenendo la stima
di Izz. In Figura 48(b) viene mostrato il confronto tra la componente Izz stimata e quella
vera: la stima è abbastanza accurata (l'errore va dal 2% al 6%). Si osserva sempre in
Figura 47 come la componente Izz sia sempre sottostimata: infatti, in Equazione (60),
si ha che la stima di Izz risulti direttamente proporzionale alla stima di kM (che era
sottostimata anch'essa).
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Figura 47: Simulazione all'aumentare della componente Izz. A sinistra la simulazione 3D
della traiettoria compiuta dal drone. A destra (dall'alto): andamento di Izz(t), ψref (t) e
ψ(t), ψ¨(t), combinazione lineare del quadrato dei comandi ai motori per indurre il mo-
mento angolare per l'imbardata e inﬁne il rapporto tra le grandezze esposte nei precedenti
due graﬁci
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Figura 48: Analisi delle stime al variare di Izz
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5.5.3 Stima di Ixx
Nella simulazione mostrata in Figura 49 si ha la seguente lista di waypoint:
waypoints(1) = [0 0 2 0 1 m ]
waypoints(2) = [4 4 2 0 4 m ]
waypoints(3) = [4 4 2 0 30 m ]
waypoints(4) = [4 4 2 0 30 m ]
waypoints(5) = [4 4 2 0 30 m ]
...
...
...
...
...
...
...
...
waypoints(10) = [4 4 2 0 30 m ]
(85)
e viene posto:
I(1) = I + diag(1, 0, 0) ∗ 0.0000
I(2) = I + diag(1, 0, 0) ∗ 0.0000
I(3) = I + diag(1, 0, 0) ∗ 0.0000
I(4) = I + diag(1, 0, 0) ∗ 0.0010
I(5) = I + diag(1, 0, 0) ∗ 0.0025
I(6) = I + diag(1, 0, 0) ∗ 0.0050
I(7) = I + diag(1, 0, 0) ∗ 0.0075
I(8) = I + diag(1, 0, 0) ∗ 0.0100
I(9) = I + diag(1, 0, 0) ∗ 0.0125
I(10) = I + diag(1, 0, 0) ∗ 0.0150
(86)
La scelta particolare dei waypoint espressi in Equazione (85) e (86) ripropone le
seguenti azioni:
1. inseguimento dei riferimenti (xWref , yWref , zWref , ψref ) = (4, 4, 2, 0)
2. graduale aumento della componente Ixx a ogni waypoint con accelerazione di im-
bardata costante (deﬁnita in Sottosezione 5.3.2) di K = 0.02[rad]/[s]2 imposta per
2[s]10.
In Figura 47 si ha a sinistra la rappresentazione 3D della traiettoria che il velivolo
esegue nell'arco della durata della simulazione, a destra i seguenti segnali di interesse (a
partire dall'alto):
1. andamento di Ixx(t) variabile nel tempo come descritto precedentemente.
2. andamento di θref (t) e θ(t) rispettivamente riferimento desiderato (traccia blu) e
andamento reale (traccia rossa).
Come discusso in Sottosezione 5.4.2, risulta che θref (t) è il risultato o dell'uscita del
10Questa è risultato di un tuning in modo da rispettare i vincoli imposti in Sottosezione 5.3.2
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blocco controllore "X Controller" mostrata in Figura 44 o di un segnale ad accele-
razione costante. Si osservi come aumentando la componente Ixx i segnali θref (t)
e θ(t) presentino oscillazioni sempre più marcate: questo è ragionevole in quanto i
controllori sono tarati per un sistema privo di carico, cambiando la componente Ixx
la taratura non è più quella confacente (da qui nasce la questione dell'autotaratura
dei controllori che verrà aﬀrontata in Sottosezione 7).
3. Andamento di θ¨(t) accelerazione angolare di rollio.
Si osservi che all'aumentare di Ixx le accelerazioni dell'angolo di rollio hanno picchi
sempre più piccoli ma oscillazioni sempre più marcate (la motivazione è la stessa
del punto precedente)
4. Combinazione lineare del quadrato dei comandi ai motori per indurre il momento
angolare per il rollio, come spiegato in Equazione (67).
Si osserva che al crescere di Ixx i segnali indotti ai rotori sono sempre più oscillatori
(la motivazione è la stessa del punto precedente).
5. Rapporto tra le grandezze esposte nei punti 3 e 4 precedenti, in rosso la parte in
cui viene indotto il movimento di rollio ad accelerazione costante.
Il rapporto assume andamenti non rilevanti al di fuori dei tratti rossi (in quanto
situazioni indeterminate di zero diviso zero).
Si osserva che nei tratti ad accelerazione costante, coerentemente con l'Equazione
(67), portano secondo la teoria a un rapporto costante. Nella simulazione si può
tuttavia vedere che questa non è mai veriﬁcata (si vedrà tuttavia che passando ai
valori medi si otterranno legami coerenti con la teoria presentata).
In riferimento a quanto detto in Sottosezione 5.3.2, si ha che la prima analisi che è
utile fare è determinare con questa manovra la costante LkF . Assumendo dunque nota
la variabile Ixx(t) si applica l'Equazione (68) sui campioni utili evidenziati in Figura 49
nel quinto graﬁco a destra.
L'andamento ottenuto è quello mostrato in Figura 50(a): si osserva una stima di L kF
media di 0.0103 [N ][m][s]2 con deviazione standard di 2.9388 10−4 [N ][m][s]2. Raﬀron-
tando la stima con il valore vero LkF = 0.0130 [N ][m][s]2, si conclude che la stima è
grossolana (errore del 20%).
Una volta stimata la costante LkF , si può ricorrere all'Equazione (69), ottenendo la stima
di Ixx. In Figura 50(b) viene mostrato il confronto tra la componente Izz stimata e quella
vera: la stima è abbastanza accurata (l'errore va dal 1% al 3%).
Occorre osservare che questa manovra porta all'inclinazione del quadricottero inducendo
una traslazione. Tuttavia essendo l'inclinazione contenuta (non superiore a 2 gradi) lo
è anche la traslazione (si può vedere dalla Figura 49 sulla rappresentazione 3D per la
traiettoria eseguita).
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Figura 49: Simulazione all'aumentare della componente Ixx. A sinistra la simulazione 3D
della traiettoria compiuta dal drone. A destra (dall'alto): andamento di Ixx(t), φref (t)
e φ(t), φ¨(t), combinazione lineare del quadrato dei comandi ai motori per indurre il
momento angolare per il rollio e inﬁne il rapporto tra le grandezze esposte nei precedenti
due graﬁci
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Figura 50: Analisi delle stime al variare di Ixx
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5.5.4 Stima di Iyy
Nella simulazione mostrata in Figura 51 si ha la seguente lista di waypoint:
waypoints(1) = [0 0 2 0 1 m ]
waypoints(2) = [4 4 2 0 4 m ]
waypoints(3) = [4 4 2 0 30 m ]
waypoints(4) = [4 4 2 0 30 m ]
waypoints(5) = [4 4 2 0 30 m ]
...
...
...
...
...
...
...
...
waypoints(10) = [4 4 2 0 30 m ]
(87)
e viene posto:
I(1) = I + diag(0, 1, 0) ∗ 0.0000
I(2) = I + diag(0, 1, 0) ∗ 0.0000
I(3) = I + diag(0, 1, 0) ∗ 0.0000
I(4) = I + diag(0, 1, 0) ∗ 0.0010
I(5) = I + diag(0, 1, 0) ∗ 0.0025
I(6) = I + diag(0, 1, 0) ∗ 0.0050
I(7) = I + diag(0, 1, 0) ∗ 0.0075
I(8) = I + diag(0, 1, 0) ∗ 0.0100
I(9) = I + diag(0, 1, 0) ∗ 0.0125
I(10) = I + diag(0, 1, 0) ∗ 0.0150
(88)
La scelta particolare dei waypoint espressi in Equazione (87) e (88) ripropone le
seguenti azioni:
1. inseguimento dei riferimenti (xWref , yWref , zWref , ψref ) = (4, 4, 2, 0)
2. graduale aumento della componente Iyy a ogni waypoint con accelerazione di im-
bardata costante (deﬁnita in Sottosezione 5.3.3) di K = 0.02[rad]/[s]2 imposta per
2[s]11.
In Figura 51 si ha a sinistra la rappresentazione 3D della traiettoria che il velivolo
esegue nell'arco della durata della simulazione, a destra i seguenti segnali di interesse (a
partire dall'alto):
1. andamento di Iyy(t) variabile nel tempo come descritto precedentemente.
2. andamento di φref (t) e φ(t) rispettivamente riferimento desiderato (traccia blu) e
andamento reale (traccia rossa).
Come discusso in Sottosezione 5.4.2, risulta che φref (t) è il risultato o dell'uscita del
11Questa è risultato di un tuning in modo da rispettare i vincoli imposti in Sottosezione 5.3.3
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blocco controllore "Y Controller" mostrata in Figura 44 o di un segnale ad accele-
razione costante. Si osservi come aumentando la componente Iyy i segnali φref (t)
e φ(t) presentino oscillazioni sempre più marcate: questo è ragionevole in quanto i
controllori sono tarati per un sistema privo di carico, cambiando la componente Iyy
la taratura non è più quella confacente (questo apre la questione dell'autotaratura
dei controllori che verrà aﬀrontata in Sottosezione 7).
3. Andamento di φ¨(t) accelerazione angolare di beccheggio.
Si osservi che all'aumentare di Iyy le accelerazioni dell'angolo di beccheggio hanno
picchi sempre più piccoli ma oscillazioni sempre più marcate (la motivazione è la
stessa del punto precedente)
4. Combinazione lineare del quadrato dei comandi ai motori per indurre il momento
angolare per il becccheggio, come spiegato in Equazione (76).
Si osserva che al crescere di Iyy i segnali indotti ai rotori sono sempre più oscillatori
(la motivazione è la stessa del punto precedente).
5. Rapporto tra le grandezze esposte nei punti 3 e 4 precedenti, in rosso la parte in
cui viene indotto il movimento di rollio ad accelerazione costante.
Il rapporto assume andamenti non rilevanti al di fuori dei tratti rossi (in quanto
situazioni indeterminate di zero diviso zero). Si osserva che nei tratti ad accelera-
zione costante, coerentemente con l' Equazione (76), portano secondo la teoria a
un rapporto costante. Nella simulazione si può tuttavia vedere che questa non è
mai veriﬁcata (si vedrà tuttavia che passando ai valori medi si otterranno legami
coerenti con la teoria presentata).
In riferimento a quanto detto in Sottosezione 5.3.3, si ha che la prima analisi che è
utile fare è determinare con questa manovra la costante LkF . Assumendo dunque nota
la variabile Iyy(t) si applica l'Equazione (77) sui campioni utili evidenziati in Figura 51
nel quinto graﬁco a destra.
L'andamento ottenuto è quello mostrato in Figura 52(a): si osserva una stima di LkF me-
dia di 0.0102 [N ][m][s]2 con deviazione standard di 2.5076 10−4 [N ][m][s]2. Raﬀrontando
la stima con il valore vero LkF = 0.0130 [N ][m][s]2, si conclude che la stima è grossolana
(errore del 20%).
Una volta stimata la costante LkF , si può ricorrere all'Equazione (78), ottenendo la stima
di Iyy. In Figura 52(b) viene mostrato il confronto tra la componente Iyy stimata e quella
vera: la stima è abbastanza accurata (l'errore va dal 1% al 3%).
Occorre osservare che questa manovra porta all'inclinazione del quadricottero inducendo
una traslazione. Tuttavia essendo l'inclinazione contenuta (non superiore a 2 gradi) lo
è anche la traslazione (si può vedere dalla Figura 51 sulla rappresentazione 3D per la
traiettoria eseguita).
Confrontando i risultati ottenuti con quelli di 5.5.3 si trovano forti analogie, questo è
dettato dalle forti simmetrie del velivolo in questione (infatti Ixx ≈ Iyy).
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Figura 51: Simulazione all'aumentare della componente Iyy. A sinistra la simulazione 3D
della traiettoria compiuta dal drone. A destra (dall'alto): andamento di Iyy(t), θref (t) e
θ(t), θ¨(t), combinazione lineare del quadrato dei comandi ai motori per indurre il momento
angolare per il beccheggio e inﬁne il rapporto tra le grandezze esposte nei precedenti due
graﬁci
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6 Stima di masse e inerzia in real-time
Nella Sezione 5 sono stati studiati e simulati gli algoritmi per la stima della massa e del-
l'inerzia di un quadricottero in presenza di carico, in questa Sezione verranno presentati
gli schemi di controllo che permettono la stima real-time di tali parametri.
La Sezione sarà suddivisa in: Schema di controllo e Simulazione
Obiettivo: Rendere real-time gli algoritmi per la stima della massa e dell'inerzia di
un quadricottero con carico.
6.1 Schema di controllo
Lo Schema Simulink è quello precedentemente mostrato in Figura 42, la diﬀerenza sta
nel blocco "Guidance Logic" mostrato in Figura 53
Figura 53: Blocco "Guidance logic"
In questo blocco sussistono due diﬀerenze fondamentali il blocco "Waypoint manager"
e il blocco "Mass & inertia Estimation".
Al blocco "Waypoint manager", ripreso in Sottosezione 5.4.1, vengono aggiunte le se-
guenti funzionalità:
• Viene esteso il campo della variabile waypoint che viene rideﬁnito come:
waypoint(i) = [xWref (i), yWref (i), zWref (i), ψref (i), tW (i), m(i), ...
... estimate_k(i), balance(i)]
(89)
Dove oltre ai campi già deﬁniti in Sottosezione 5.4.1, si aggiungono le variabili
booleane estimate_k(i) e balance(i): il primo abilita le manovre per la stima delle
costanti kM , kF e L, mentre il secondo abilita la stima delle costanti m e I .
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• l'uscita cost_mass assume il valore della stima di kF , calcolata secondo l'Equazione
(48), quando estimate_k(i) = 1, mentre diventa un ﬂag che abilita la stima della
massa se balance(i) = 1.
• l'uscita flag_estimate_k è un ﬂag che abilita la stima delle costanti kM , kF e L
se al valore logico basso.
• l'uscita flag_balance è un ﬂag che abilita la stima delle costanti I e m se al valore
logico basso.
• l'uscita wp_num ha solo scopo di agevolare la rappresentazione graﬁca in Sottose-
zione 6.2.
Il blocco "Mass & inertia Estimation" è mostrato nel dettaglio in Figura 54.
Figura 54: Blocco "Mass & inertia Estimation"
Gli ingressi sono i segnali enable, cost_mass, flag_estimate_k, flag_balance, angle
e right_command, deﬁniti in questa e nelle precedenti Sezioni.
La stima della massa e dell'inerzia è ottenibile dalla cascata dei blocchi "estimator con-
stant" e "estimator mass and inertia".
In Figura 55 viene riportato il blocco "estimator contant": Prevede come ingressi i
segnali acc_angular, enable, right_command, flag_estimate_k, e cost_mass; mentre
fornisce in uscita le stime delle costanti k_mass, k_yaw, k_roll e k_pitch che carat-
terizzano rispettivamente la situazione di hovering, di movimento di imbardata, rollio e
beccheggio.
Per ogni segnale in uscita è dedicato un blocco:
• Il blocco "estimator k_mass" (in Figura 56) prevede due modalità: se
flag_estimate = 1 allora k_mass = cost_mass , che (secondo la deﬁnizione
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Figura 55: Blocco "Estimator constant"
Figura 56: Blocco "estimator k_mass"
precedente) coincide con la stima della costante kF altrimenti k_mass rimane in
uno stato di "memoria" (ovvero k_mass(t) = k_mass(t− 1))
• Il blocco "estimator k_yaw" (in Figura 57) prevede due modalità: se
flag_estimate = 1 e enable_yaw = 1 (ovvero se si sta facendo una manovra a
accelerazione angolare di imbardata costante come descritto in Sottosezione 5.3.1
ed è abilitata la modalità stima delle costanti) allora k_yaw coincide con la stima
della costante kM (secondo l'Equazione (59)) altrimenti k_yaw rimane in uno stato
di "memoria" (ovvero k_yaw(t) = k_yaw(t− 1))
• Il blocco "estimator k_roll" (in Figura 58) prevede due modalità: se
flag_estimate = 1 e enable_roll = 1 (ovvero se si sta facendo una manovra a
accelerazione angolare di imbardata costante come descritto in Sottosezione 5.3.2
ed è abilitata la modalità stima delle costanti) allora k_roll coincide con la stima
della costante LkF (secondo l'Equazione (68)) altrimenti k_roll rimane in uno stato
di "memoria" (ovvero k_roll(t) = k_roll(t− 1))
• Il blocco "estimator k_pitch" (in Figura 59) prevede due modalità: se
flag_estimate = 1 e enable_pitch = 1 (ovvero se si sta facendo una manovra a
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Figura 57: Blocco "estimator k_yaw"
Figura 58: Blocco "estimator k_roll"
accelerazione angolare di imbardata costante come descritto in Sottosezione 5.3.3
ed è abilitata la modalità stima delle costanti) allora k_pitch coincide con la stima
della costante LkF (secondo l'Equazione (77)) altrimenti k_pitch rimane in uno
stato di "memoria" (ovvero k_pitch(t) = k_pitch(t− 1))
In Figura 60 viene riportato il blocco "estimator mass and inertia": Prevede come in-
gressi i segnali acc_angular, enable, right_command, flag_balance_k, enable_mass,
k_mass, k_yaw, k_roll e k_pitch; mentre fornisce in uscita le stime della massa e della
componenti dell'inerzia attraverso i segnali mass, Ixx, Iyy e Izz.
Per ogni segnale in uscita è dedicato un blocco:
• Il blocco "estimator mass" (in Figura 61) prevede due modalità: se
enable_mass > 0 e flag_balance = 1 allora mass coincide con il calcolo ripor-
tato in Equazione 50, altrimenti mass rimane in uno stato di "memoria" (ovvero
mass(t) = mass(t− 1))
• Il blocco "estimator Ixx" (in Figura 62) prevede due modalità: se
enable_roll = 1 e flag_balance = 1 allora Ixx coincide con il calcolo riportato in
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Figura 59: Blocco "estimator k_pitch"
Equazione 69, altrimenti Ixx rimane in uno stato di "memoria" (ovvero Ixx(t) =
Ixx(t− 1))
• Il blocco "estimator Iyy" (in Figura 63) prevede due modalità: se
enable_pitch = 1 e flag_balance = 1 allora Iyy coincide con il calcolo riportato in
Equazione 78, altrimenti Iyy rimane in uno stato di "memoria" (ovvero Iyy(t) =
Iyy(t− 1))
• Il blocco "estimator Izz" (in Figura 64) prevede due modalità: se
enable_yaw = 1 e flag_balance = 1 allora Izz coincide con il calcolo riportato in
Equazione 60, altrimenti Izz rimane in uno stato di "memoria" (ovvero Izz(t) =
Izz(t− 1))
6.1 Schema di controllo 79
Figura 60: Blocco "Estimator mass and inertia"
Figura 61: Blocco "estimator mass"
Figura 62: Blocco "estimator Ixx"
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Figura 63: Blocco "estimator Iyy"
Figura 64: Blocco "estimator Izz"
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6.2 Simulazione
Nella simulazione che segue vengono mostrati da Figura 65 a Figura 69 i passi salienti per
la stima real-time della massa e l'inerzia del sistema con carico (secondo quanto esposto
nelle Sezioni precedenti): A sinistra sarà mostrata la posizione e la traiettoria compiuta
dal quadricottero nello spazio 3D, a destra a partire dall'alto l'andamento reale (traccia
blu) e stimato (traccia rossa) delle variabili m(t), Ixx(t), Iyy(t) e Izz(t)
Si considera la seguente lista di waypoint (in accordo con la deﬁnizione in Equazione (89)):
waypoints(1) = [0 0 2 0 1 m 0 0]
waypoints(2) = [4 4 2 0 20 m 1 0]
waypoints(3) = [4 4 2 pi/2 10 m 0 0]
waypoints(4) = [4 4 0 pi/2 10 m 0 0]
waypoints(5) = [4 4 0 0 1 m+ 0.1 0 0]
waypoints(6) = [4 4 2 0 1 m+ 0.1 0 1]
waypoints(7) = [4 4 0 0 1 m+ 0.1 0 0]
(90)
e viene posto:
I(1) = I + 03
I(2) = I + 03
I(3) = I + 03
I(4) = I + 03
I(5) = I + Ic
I(6) = I + Ic
I(7) = I + Ic
(91)
Dove 03 = diag(0, 0, 0) e Ic = diag(0.005, 0.005, 0.01).
La scelta particolare dei waypoint espressi in Equazione (90) e (91) ripropone le seguenti
azioni:
1. Il sistema viene inizializzato alla condizione iniziale (xW , yW , zW , ψ) = (0, 0, 0, 0),
nella situazione mostrata in Figura 65)
2. Il quadricottero raggiunge la posizione (xW , yW , zW , ψ) = (4, 4, 2, 0) (Figura 66)
3. Vengono fatte le manovre per la stima delle costanti kM , kF e L (Figura 67) in
assenza di carico (quindi con massa e inerzia note). Si ha in particolare che:
• la costante kF viene stimata in accordo all'Equazione (48) semplicemente
rimanendo in condizione di hovering.
• le costanti che caratterizzano il movimento di imbardata vengono stimate come
spiegato in Equazione (59), ponendo un'accelerazione costante dell'angolo di
imbardata 0.25[rad]/[s] per 4[s].
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• le costanti che caratterizzano il movimento di rollio vengono stimate come
spiegato in Equazione (68), ponendo un'accelerazione costante dell'angolo di
imbardata 0.02[rad]/[s] per 4[s].
• le costanti che caratterizzano il movimento di beccheggio vengono stimate come
spiegato in Equazione (77), ponendo un'accelerazione costante dell'angolo di
imbardata 0.02[rad]/[s] per 4[s].
4. Atterraggio del quadricottero per la presa di un oggetto di massa mc = 0.1[kg] e
inerzia Ic = diag(0.005, 0.005, 0.01) alla posizione (xW , yW , zW , ψ) = (4, 4, 0, pi/2)
e successivo riposizionamento in (xW , yW , zW , ψ) = (4, 4, 2, 0). La manovra viene
evidenziata in Figura 68: si osservi che la stima della massa e delle componenti
inerzia totale (traccia rossa) diﬀerisce da quella reale (traccia blu).
5. Manovra conclusiva per la stima delle costanti mtot, Ixxtot, Iyytot e Izztot in Figura
67. Si ha che:
• la costante mtot viene stimata in accordo all'Equazione (50): l'errore compiuto
è del 0.006%
• la costante Ixxtot viene stimata in accordo all'Equazione (69): l'errore compiuto
è del 0.061%
• la costante Iyytot viene stimata in accordo all'Equazione (78): l'errore compiuto
è del 1.121%
• la costante Izztot viene stimata in accordo all'Equazione (60): l'errore compiuto
è del 0.883%
Si osserva che per il carico e le manovre imposte gli errori sono estremamente contenuti:
le relazioni trovate sono deterministiche non avendo modellizzato alcun rumore di misura
o disturbo esterno le uniche fonti di errore sono l'inseguimento non perfetto dei riferimenti
(quadricottero non fermo in fase di hovering, errori di inseguimento ﬁniti per le manovre
ad accelerazione costante,...).
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Figura 65: Passo 1: Condizione iniziale (xW , yW , zW , ψ) = (0, 0, 0, 0)
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Figura 66: Passo 2: Raggiungimento della posizione (xW , yW , zW , ψ) = (4, 4, 2, 0)
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Figura 67: Passo 3: Vengono fatte le manovre per la stima delle costanti kM , kF e L
Figura 68: Passo 4: Presa dell'oggetto alla posizione (xW , yW , zW , ψ) = (4, 4, 0, pi/2) e
successivo riposizionamento in (xW , yW , zW , ψ) = (4, 4, 2, 0)
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Figura 69: Passo 5: Vengono fatte le manovre per la stima della massa e delle componenti
dell'inerzia con relativi errori di stima
86 7. Autotaratura dei controllori
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Uno dei problemi più ostici nel quale si imbattono i progettisti di droni, al ﬁne di garantire
il corretto volo del mezzo, è quello della taratura dei controllori.
Riassumendo gli aspetti trattati nelle Sezioni precedenti, la situazione che si proﬁla è la
seguente:
• Per come è stato presentato il sistema di controllo del quadricottero nelle Sezioni
precedenti (in particolare 2.3 e 3.3) si prevedono una serie di controllori per asser-
vire correttamente il riferimento associato (che in totale sono 8), dove ciascuno dei
quali possiede dei parametri al quale va assegnato un valore numerico (per un totale
di 20 coeﬃcienti!).
Si hanno dunque molti gradi di libertà e ciascuno di questi parametri inﬂuenza note-
volmente le performance di volo. Le operazioni di taratura da parte del progettista
seguono le linee guida presentate (ovvero la ﬁlosoﬁa di tarare iterativamente gli
anelli di controllo nidiﬁcati partendo dal più interno, come già discusso in Sezione
2), che per quanto ragionevoli non garantiscono un ordine certo nella taratura.
• A complicare ulteriormente il problema si ricorda che:
 Il sistema è evidentemente non lineare, quindi le tecniche di sintesi classica
dei controllori (come spiegato in [26]) non si possono applicare (a meno di
approssimare linearmente il modello in certe condizioni di volo).
 Non possono essere applicate le proprietà dei sistemi lineari (ad esempio non
valendo la sovrapposizione degli eﬀetti, non si possono disaccoppiare le azioni
correttive dei vari controllori). Quindi occorre veriﬁcare la corretta taratura
per diversi riferimenti, considerando mutue iterazioni tra i controllori citati
nelle Sezioni precedenti.
 Le tecniche di traduzione delle speciﬁche talvolta coprendono (già per i sistemi
lineari, come spiegato in [26]) approssimazioni.
 Il modello considerato spesso ammette svariate sempliﬁcazioni (più o meno re-
strittive come già discusso in Sottosezione 1.2) e coeﬃcienti che caratterizzano
la dinamica del sistema sono in genere noti ma con un ragionevole grado di
tolleranza (questi problemi sono evidenti nella parte implementativa).
• Una particolare scelta dei parametri talvolta può essere congeniale per certe ap-
plicazioni piuttosto che altre (ad esempio per il trasporto oggetti è preferibile una
taratura "morbida" piuttosto che una "aggressiva").
• Non è a priori neanche garantito che la meccanica del quadricottero progettatata
garantisca un possibile controllore che soddisﬁ le speciﬁche richieste.
• La dinamica del controllore è fortemente inﬂuenzata dalla situazione in cui questo
viene tarato (temperatura ambiente, pressione atmosferica, interferenze aereodina-
miche e elettromagnetiche, vento,...) nonchè da eventuali variazioni indesiderate
della meccanica e dell'elettronica on-board(usura della componentistica, tolleranza
nei pezzi di ricambi, variazioni della meccanica a seguito di urti, livello di carica
delle batterie...).
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• Inﬁne è evidente che la presenza di carichi cambia notevolmente la dinamica del
sistema.
La ricerca della conﬁgurazione dei controllori congeniale all'applicazione di interesse è
spesso risultato di una (lunga) serie di tentativi, le cui regole sono spesso euristiche e non
prive di eccezioni (ad esempio lo schema riportato in Figura 26 per la taratura del PID).
Per tutti questi motivi le procedure di autotaratura sono problema aperto e di spiccato
interesse sia a livello di ricerca [42] sia a livello commerciale [43].
Molti degli algoritmi che attualmente vengono proposti per risolvere il problema si ri-
fanno alle tecniche di Zigler-Nichols (apparse per la prima volta in [44]): queste sono
tecniche euristiche le cui costanti correttive sono state ricavate tarando un gran numero
di controllori PID per svariati sistemi (dunque empiriche).
Nella trattazione fatta precedentemente, il problema dell'errata taratura dei controllori è
già stato messo in evidenza nella Sezione precedente: quando il quadricottero acquisisce
un carico, modiﬁca i parametri di massa e inerzia totale iniﬁciando la taratura ad hoc
per il drone in assenza di carico.
Già in Sottosezione 2.4 veniva trattata la discussione sulla taratura dei controllori ri-
spetto a particolari riferimenti, concludendo che non fosse possibile fare riferimento alle
proprietà dei sistemi lineari. La scelta, che verrà considerata in questa Sezione, è quella
di trattare movimenti che permettano di tarare separatamente i blocchi controllori (ci-
tati in Sottosezione 3.3) "Height controller", "Heading controller", "X controller" e "Y
controller".
Da notare che una scelta alternativa può essere quella di progettare l'autotaratura dei
controllori (citati in Sottosezione 2.3) "Roll Pitch Yaw Controller" e "Altitude Control-
ler": tale alternativa non è stata presa in considerazione, poichè tali algoritmi sarebbero
stati dovuti implementare internamente alla scheda di controllo del drone. Al ﬁne di age-
volare l'onere computazionale della scheda, l'autotaratura verrà gestita dal calcolatore
per che comunica con il quadricottero per mezzo della rete Wi-Fi (si ricorda la discussio-
ne iniziale in Sottosezione 1.1).
Tale nota è trasparente a livello simulativo, mentre questa accortezza agevola notevol-
mente la questione implementativa del sistema di controllo.
La Sezione viene dunque suddivisa nelle Sottosezioni: Controllore, Traslazione verticale,
Traslazione verticale e imbardata, Traslazione orizzontale.
Obiettivo: studiare e implementare un algoritmo per la taratura automatica dei con-
trollori, per un quadricottero con carico.
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Per introdurre algoritmi di questo tipo si ricorre allo schema di controllo in Figura 70:
questo si diﬀerenzia rispetto allo schema di Figura 42 in quanto il blocco "Baseline Con-
troller" non contiene più solo i controllori per elaborare i riferimenti che "ARDrone Si-
mulation Block" va a inseguire, ma come verrà descritto ha una componente logica che
impone i riferimenti (da qui l'esigenza di deﬁnire le uscite h_plus, yaw_plus, x_plus e
y_plus) e modiﬁca i parametri dei controllori (è necessario ricevere in ingresso wp_num,
ovvero in numero del waypoint raggiunto).
Figura 70: Schema per l'autotaratura dei controllori
Vengono dunque riprese le equazioni discusse nella Sezione 1.2, ovvero quelle interne
al blocco "ARDrone Simulation Block" (in Figura 16).
Gli ingressi sono i riferimenti che corrispondono alla quaterna (φref , θref , ψ˙ref , ˙zBref ) ri-
spettivamente riferimenti di angolo di rollio, beccheggio, velocità angolare di imbardata
e velocità di traslazione verticale.
I controllori interni "Roll Pitch Yaw Controller" e "Altitude Controller" descritti in Sot-
tosezione 1.2 erogano i segnali di controllo (∆ωF , ∆ωφ, ∆ωθ, ∆ωψ) calcolati per mezzo
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delle Equazioni (92), (93), (94) e (94):
∆ωφ = KPREILφ(KPOLφ(φ− φref )−KPILφ p) (92)
∆ωθ = KPREILθ(KPOLθ(θ − θref )−KPILθ q) (93)
∆ωψ = KPREILψ(KPOLψ(ψ˙ − ψ˙ref )) (94)
∆ωF =
(
KP +KD
z − 1
Tsz
+KI
Ts
z − 1
)
(z˙B − z˙Bref ) (95)
La relazione tra i segnali di controllo e i comandi ai motori (ωdes1 , ω
des
2 , ω
des
3 , ω
des
4 ) viene
espressa in Equazione 96
ωdes1
ωdes2
ωdes3
ωdes4
 =

1 0 −1 1
1 1 0 −1
1 0 1 1
1 −1 0 −1
 ·

ωh + ∆ωF
∆ωφ
∆ωθ
∆ωψ
 (96)
Secondo quanto discusso in Sottosezione 1.3, i comandi (ωdes1 , ω
des
2 , ω
des
3 , ω
des
4 ) sono l'ingres-
so a tempo discreto degli ESC: questi forniscono l'eﬀettiva rotazione ai motori, indicata
dalle variabili a tempo continuo (ω1, ω2, ω3, ω4).
ωi =
20
s+ 20
ZOH(sat(ωdesi )) (97)
Il legame tra le quaterne di segnali è riportato in Equazione (97), comprende l'inter-
polatore di ordine zero (ZOH), la saturazione degli attuatori e un ritardo intrinseco di
trasmissione (modellizzato dalla FDT).
Inﬁne nelle Equazioni (98) e (99) vengono modellizzate la dinamica di traslazione e di
rotazione del velivolo (con annessi i legami quadratici tra velocità di rotazione dei rotori
e forze e momenti indotti).
mr¨ =
 00
−mg
+R
 00∑
kFω
2
i
 (98)
Ixxp˙ = LkF (ω
2
2 − ω24)− qr(Izz − Iyy)
Iyy q˙ = LkF (ω
2
3 − ω21)− qr(Ixx − Izz)
Izz r˙ = kM(ω
2
1 − ω22 + ω23 − ω24)
(99)
Dove si ricorda la matrice di rotazione di Eulero in Equazione (100)
R =
cψcθ − sφsψsθ −cφsψ cψsθ + sφsψcθsψcθ + sφcψsθ cφcψ sψsθ − sφcψsθ
−cφsθ sφ cφcθ
 (100)
Nella trattazione che segue verranno considerati particolari movimenti che permetto-
no di isolare l'azione dei singoli controllori, si mettono inoltre in evidenza quali sono i
parametri che inﬂuenzano queste azioni.
Le azioni considerate saranno: "Traslazione verticale", "Traslazione verticale e imbarda-
ta", "Traslazione orizzontale"
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7.2.1 Il movimento
Per traslazione verticale consideriamo un movimento che soddisﬁ le seguenti condizioni:
• zWref (0) = 0[m] e zWref (∞) = 2[m]
• (xWref (t), yWref (t)) ≡ (0, 0)[m]
• (φref (t), θref (t), ψref (t)) ≡ (0, 0, 0)[rad]
Supponendo le condizioni iniziali: (φ(0), θ(0), ψ(0)) = (0, 0, 0)[rad], i controllori interni
"Roll Pitch Yaw Controller" e "Altitude Controller" regolati dalle Equazioni (92), (93),
(94) e (94), impongono la quaterna mostrata nelle Equazioni (101), (102), (103) e (103):
∆ωφ(t) ≡ 0 (101)
∆ωθ(t) ≡ 0 (102)
∆ωψ(t) ≡ 0 (103)
∆ωF (t) =
(
KP +KD
z − 1
Tsz
+KI
Ts
z − 1
)
(z˙W (t)− z˙Wref (t)) (104)
I comandi risultanti in (ωdes1 , ω
des
2 , ω
des
3 , ω
des
4 ) vengono espressi in Equazione 105:
ωdes1
ωdes2
ωdes3
ωdes4
 =

1 0 −1 1
1 1 0 −1
1 0 1 1
1 −1 0 −1
 ·

ωh + ∆ωF
0
0
0
 =

1
1
1
1
 · (ωh + ∆ωF ) (105)
Per questa manovra si assumerà un tempo di campionamento suﬃcientemente veloce,
l'assenza di saturazione degli attuatori e ritardi di trasmissione trascurabili (queste non
sono ipotesi particolarmente restrittive).
Per le ipotesi fatte è possibile approssimare il legame in Equazione 106
ωi ≈ ωdesi = ωdes (106)
Inﬁne nelle Equazioni (107) e (108) vengono ricavate relazioni che regolano la dinamica
di traslazione e di rotazione del velivolox¨Wy¨W
z¨W
 =
 00
−g + 4kF ω(t)2m
 (107)
p˙q˙
r˙
 =
00
0
 (108)
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dove si ricava che la matrice di rotazione di Eulero coincide con la matrice di identità
La relazione interessante che si ricava è quella riformulata in Equazione (109) conside-
rando l'Equazione (107):
z¨W = −g + 4kF ω(zWref , t)
2
m
(109)
Dall'Equazione (109) è possibile fare una serie di considerazioni:
• il comando ω dipende unicamente dal riferimento zWref : quindi per questo tipo di
movimento nel blocco "Baseline Controller" (in Figura 70 viene coinvolto solo il
controllore "Height controller" mentre i restanti "Heading controller", "X control-
ler" e "Y controller" non forniscono alcun contributo (in questo modo si è trovato
un movimento non banale che coinvolga solo uno dei controllori).
• Il movimento di traslazione verticale dipende solo dalla massa applicata e non dal-
l'inerzia: questa cosa è ragionevole in quanto non viene coinvolto nessun movimento
di rotazione del velivolo.
• La soluzione esplicita dell'equazione diﬀerenziale è troppo diﬃcoltosa da ricavare,
e di scarso interesse essendo i parametri noti con una certa tolleranza.
7.2.2 Il controllo adattativo per "Height controller"
Una situazione similare veniva a presentarsi nel problema del "Multi-ﬂips" del quadricot-
tero aﬀrontato in [14]: ovvero far eseguire al quadricottero una tripla piroetta ritornando
nel punto di partenza. In tal caso gli eﬀetti aereodinamici che venivano a presentarsi
erano talmente complessi da modellizzare che è stato preferibile introdurre un controllo
adattativo.
Con la stessa ﬁlosoﬁa si progetta un semplice controllo adattativo per la taratura automa-
tizzata del controllore "Height controller" (in Figura 33(a)) di cui si riporta l'espressione
in Equazione (110)
z˙Wref = KPz(zWref − zW ) (110)
L'idea è quella di eseguire una serie di traslazioni verticali ascendenti e discendenti in
modo da correggere a ogni iterazione il coeﬃciente KPz.
Un primo problema da aﬀrontare è che la procedura di sollevamento richiede un controllo
totalmente diﬀerente rispetto a alla manovra di discesa: aereodinamicamente in fase di
ascesa si ha che la forza indotta dai rotori deve vincere la forza di gravità, viceversa in
fase di discesa la forza di gravità è concorde allo spostamento (questa è una conferma
della non linearità del sistema, infatti se il sistema fosse lineare il fronte di salita sarebbe
simmetrico rispetto a quello di discesa).
Questo porta a concludere che non è certo sia possibile riuscire tarare un controllore che
grantisca nel contempo ottime performance sia per manovre di salita e che di discesa (il
controllo adattativo dovrà prevedere di raggiungere un trade-oﬀ tra le due manovre: si
vedrà che questo compromesso è sempre più rilevante al crescere della massa del sistema
con carico).
In Figura 71 viene illustrato il ﬂow-chart dell'algoritmo presentato, si opera come segue:
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Figura 71: Algoritmo per l'autotaratura del controllore "Height controller"
• In fase di ascesa viene rilevato l'errore di inseguimento deﬁnito come e = zWref−zW
all'istante te: se l'errore è positivo allora l'inseguimento è troppo lento e dunque
viene aumentato la costante KPz, in caso contrario la costante va diminuita.
• In fase di discesa viene rilevato l'errore di inseguimento all'istante te: se l'errore è
negativo allora l'inseguimento è troppo lento e dunque viene aumentato la costante
KPz, in caso contrario la costante va diminuita.
Questo semplice algoritmo presenta una serie di vantaggi
• Risulta indipendente dai parametri di sistema, compresa la massa (in linea di
principio l'algoritmo continua ad assestarsi in presenza o meno di carico)
• Si assesta al trade-oﬀ: infatti se ad esempio in fase di ascesa l'algoritmo richiede un
aumento del parametro KPz, mentre in fase di discesa l'algoritmo ne richiede una
diminuzione, l'algoritmo entra in un loop che mantiene il valore di KPz.
Vanno fatte delle considerazioni sulla scelta dei parametri dell'algoritmo:
• La scelta del parametro te porta a diﬀerenti conﬁgurazioni del controllore: se te è
troppo grande rispetto alla dinamica di sistema il valore restituito non considererà
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la dinamica di transitorio, viceversa se te è troppo piccolo il sistema di taratura
potrebbe non riuscire mai ad assestarsi continuando ad aumentare la costante KPz
e quindi inducendo il sistema all'instabilità.
• Il tempo di durata di ogni iterazione deve essere adeguatamente lungo, in modo che
il sistema raggiunga quanto più possibile il riferimento: se ciò non avvenisse, all'i-
terazione successiva il sistema non partirebbe dalla condizione iniziale desiderata,
falsando quindi la taratura.
• La scelta di quanto aumentare la costante KPz a ogni passo porta a due situazio-
ni: per piccole variazioni a ogni passo si avranno precise tarature a discapito di
tempi di taratura elevati, viceversa grandi variazioni porteranno a velocemente alla
situazione di assestamento ma con stime di KPz grossolane
• Riguardo alla scelta del valore iniziale di KPz, non è garantito che per diversi
valori iniziali di KPz si abbia convergenza allo stesso valore ﬁnale. Tuttavia è
sempre preferibile porre inizialmente un valore di KPz basso: questo in modo da
garantire una risposta sottoelongata priva di oscillazioni che altrimenti falserebbero
l'algoritmo. Per contro valori di KPz troppo bassi implicano un numero elevato di
iterazioni per giungere alla convergenza dell'algoritmo.
• Questo algoritmo promette di funzionare bene in assenza di rumore: infatti in tal
caso non si può fare aﬃdamento a un singolo campione, tuttavia questo algoritmo
può essere rivisto considerando l'integrale dell'errore (metodo che non verrà trattato
in questa tesi).
7.2.3 Schema e simulazione
Nello schema di controllo in Figura 70, il blocco "Baseline Controller" viene rivisitato ri-
spetto a quanto mostrato nelle Sezioni precedenti (si veda Figura 44), ottenendo quanto
mostrato in Figura 72.
In questa nuova versione viene propagata all'interno dei blocchi controllori l'informazione
relativa al waypoint.
Il blocco "Height controller" mostrato nelle Sezioni precedenti (in Figura 33(a)) viene
modiﬁcato in modo da implementare gli algoritmi appena discussi, con risultato mostrato
in Figura 73.
Il blocco "Height controller" riceve in ingresso i segnali height e height_ref (come già
visto in Figura 33(a), per garantire la normale funzione di controllore).
In aggiunta è presente la funzione "autotune height" (che implementa l'algoritmo presen-
tato in Figura 71): la funzione ricevendo l'informazione relativa al waypoint raggiunto e
il riferimento temporale, impone il movimento ascendente e discendente (per mezzo del
segnale h_plus) e l'incremento del coeﬃciente KPz (per mezzo del segnale add).
In Figura 74 viene mostrata la simulazione dell'algoritmo:
• In Figura 74(a) è possibile osservare come varia l'inseguimento del riferimento zWref
all'aumentare della massa: traccia blu è relativa alla condizione di quadricottero
senza carico (condizione per il quale è stato tarato il controllore), mentre le altre
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Figura 72: Blocco "Baseline controller" rivisitato
sono relative a una massa maggiorata (traccia rossa, gialla e viola rispettivamente
con massa aumentata del 10% , 20% e 30%).
Si osserva che appesantendo il quadricottero mantenendo la stessa taratura la rispo-
sta è sempre più lenta: si ricorda in Sottosezione 1.2 che il parametro ∆ωF era stato
deﬁnito come l'oﬀset ai motori per vincere la forza di gravità del quadricottero (sen-
za carico). Aumentando la massa, ∆ωF non è più suﬃciente a compensare il peso,
quindi l'unica azione correttiva che permette la convergenza asintotica della rispo-
sta al riferimento è la componente integrale del controllore "Altitude Controller" in
Sottosezione 2.3
• In Figura 74(b) viene mostrata la convergenza di KPz all'aumentare della massa
(dove a ogni iterazione si ha un incremento o decremento di 0.0125 a partire da
0.7, te è posto a 3 [s]): si nota dal graﬁco che se la massa aumenta, il KPz al quale
l'algoritmo si assesta cala. Questo comportamento è coerente, infatti all'aumentare
della massa le manovre di accelerazione e decelerazione del sistema sono meno
eﬃcaci, un valore KPz alto indurrebbe il sistema ad acquisire velocità nella fase
iniziale ma diﬃcilmente in prossimità del riferimento sarebbe in grado di rallentarlo
con conseguenti sovraelongazioni della risposta.
A conferma di ciò viene riportato il graﬁco in Figura 74(c) che mostra come al
crescere della massa il valore a cui si assesta l'autotaratura di KPz sia decrescente.
Viene messo in luce in realtà anche un trend vicino a quello lineare: questo fa
pensare a un modo alternativo di stimare la massa, ovvero studiando a quali valori
si assesta l'autotaratura del coeﬃciente KPz deteminare la massa corrispondente
(non verrà trattato tale metodo)
• Di interesse è anche il graﬁco in Figura 74(d) dove viene mostrato l'andamento
del |e(te)| per ogni iterazione, in condizione di massa 0.458 kg (quadricottero senza
carico) e KPz iniziale posto a 0.3. Si mette in luce un decadimento pressochè
esponenziale di |e(te)| all'aumentare del numero di iterazioni, questo fatto permette
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Figura 73: Schema per l'autotaratura del controllore "Height controller"
un importante osservazione: le prime iterazioni dell'algoritmo apportano correzioni
signiﬁcative, ad ogni passo l'azione correttiva perde di eﬃcacia ﬁno a giungere
all'assestamento.
• In Figura 74(e) e 74(f) sono stati ottenuti partendo da un KPz = 0.3 (volutamen-
te basso) per mostrare come la procedura di autotaratura eﬀettivamente asserva
sempre in modo migliore il riferimento ad ogni iterazione. Le iterazioni hanno una
durata di 10 [s] e un te = 3[s]: si osserva come in assenza di carico la risposta in
salita e in discesa siano quasi simmetriche, mentre l'asimmetricità è più vistosa in
presenza di carico (questo porta un trade-oﬀ per asservire al meglio la manovra di
salita e di discesa).
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Figura 74: Analisi dell'algoritmo di autoraratura per il controllore "Height controller"
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7.3 Traslazione verticale e imbardata
7.3.1 Il movimento
Per traslazione verticale e imbardata consideriamo un movimento che soddisﬁ le seguenti
condizioni:
• zWref (0) = 0[m] e zWref (∞) = 2[m]
• ψref (0) = 0[deg] e ψref (∞) = 45[deg]
• (xWref (t), yWref (t)) ≡ (0, 0)[m]
• (φref (t), θref (t)) ≡ (0, 0)[rad]
Supponendo le condizioni iniziali: (φ(0), θ(0), ψ(0)) = (0, 0, 0)[rad]
i controllori interni "Roll Pitch Yaw Controller" e "Altitude Controller" regolati dalle
Equazioni (92), (93), (94) e (94), impongono quaterna mostrata nelle Equazioni (111),
(112), (113) e (113):
∆ωφ(t) ≡ 0 (111)
∆ωθ(t) ≡ 0 (112)
∆ωψ(t) = KPREILψ(KPOLψ(ψ˙ − ψ˙ref )) (113)
∆ωF (t) =
(
KP +KD
z − 1
Tsz
+KI
Ts
z − 1
)
(z˙W (t)− z˙Wref (t)) (114)
I comandi risultanti in (ωdes1 , ω
des
2 , ω
des
3 , ω
des
4 ) vengono espressi in Equazione (115):
ωdes1
ωdes2
ωdes3
ωdes4
 =

1 0 −1 1
1 1 0 −1
1 0 1 1
1 −1 0 −1
 ·

ωh + ∆ωF
0
0
∆ωψ
 =

ωdes1
ωdes2
ωdes1
ωdes2
 (115)
Per questa manovra si assumerà un tempo di campionamento suﬃcientemente veloce,
l'assenza di saturazione degli attuatori e ritardi di trasmissione trascurabili (queste non
sono ipotesi particolarmente restrittive).
Per le ipotesi fatte è possibile approssimare il legame in Equazione (116)
ωi ≈ ωdesi (116)
Inﬁne nelle Equazioni (117) e (118) vengono ricavate relazioni che regolano la dinamica
di traslazione e di rotazione del velivolo.x¨Wy¨W
z¨W
 =
 00
−g + kF
∑4
i ωi(t)
2
m
 (117)
p˙q˙
r˙
 =
 00
kM
2ω21−2ω21
Izz
 (118)
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Dove si ricava che la matrice di rotazione di Eulero è espressa in Equazione (119)
R =
cψ sψ 0sψ cψ 0
0 0 1
 (119)
La relazione interessante che si ricava è quella riformulata in Equazione (121) e (121)
considerando l'Equazione (117) e (118):
z¨W = −g + kF
∑4
i ω
2
i
m
(120)
r˙ = kM
2ω21 − 2ω21
Izz
(121)
Dalle Equazioni (121) e (121) è possibile fare una serie di considerazioni:
• Supponedo valida l'ipotesi di assenza di saturazione, a dinamica di z¨ (quindi della
traslazione verticale) e quella di r˙ (quindi rotazione di imbardata) non vengono a
interferire tra loro: è possibile considerare questi movimenti disaccopiati tra loro.
Questo ragionamento oﬀre un interessante prospettiva nel tarare contemporanea-
mente i controllori (presenti nel blocco "Baseline Controller" in Figura 70) "Height
controller" e "Heading controller"
• Per l'autotaratura di "Height controller" si rimanda alla Sottosezione 7.2.
• Risulta inoltre utile sottolineare in Equazione (121) movimento di rotazione di im-
bardata dipende solo dalla componente Izz e non dalle altre componenti dell'inerzia
o dalla massa.
7.3.2 Il controllo adattativo per "Heading controller"
Per i ragionamenti, fatti il problema è lo stesso ritrovato in Sottosezione 7.2 e quindi con la
stessa ﬁlosoﬁa si progetta un semplice controllo adattativo per la taratura automatizzata
del controllore "Heading controller" (in Figura 33(b)) di cui si riporta l'espressione in
Equazione (122)
ψ˙ref = KPψ(ψref − ψ) (122)
L'idea è quella di eseguire una serie di rotazioni di imbardata in senso orario e antiorario
in modo da correggere a ogni iterazione il coeﬃciente KPψ. La taratura rispetto a quella
sviluppata in Sottosezione 7.2 si presenta anche più semplice: mentre per il movimento
di ascesa la procedura di sollevamento richiede un controllo totalmente diﬀerente rispetto
a alla manovra di discesa, in questo caso non si ha diﬀerenza sostanziale tra movimento
orario e antiorario.
Quindi in questo caso non si avrà una situazione di trade-oﬀ tra rotazione di imbardata
oraria e antioraria.
Lo schema algoritmico è lo stesso della traslazione verticale (riportato in Figura 71) si
opera come segue:
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• In fase di rotazione di imbardata in senso orario viene rilevato l'errore di inse-
guimento deﬁnito come e = ψref − ψ all'istante te: se l'errore è positivo allora
l'inseguimento è troppo lento e dunque viene aumentato la costante KPψ, in caso
contrario la costante va diminuita.
• In fase di rotazione di imbardata in senso orario viene rilevato l'errore di inseguimen-
to all'istante te: se l'errore è negativo allora l'inseguimento è troppo lento e dunque
viene aumentato la costante KPψ, in caso contrario la costante va diminuita.
Vantaggi e accortezze sono gli stessi citati in Sottosezione 7.2 (senza l'onere del trade-oﬀ)
7.3.3 Schema e simulazione
Nello schema di controllo in Figura 70, il blocco "Baseline Controller" è presente il bloc-
co "Heading controller". Mostrato nelle Sezioni precedenti (in Figura 33(b)), tale blocco
viene modiﬁcato in modo da implementare gli algoritmi appena discussi, con risultato
mostrato in Figura 75.
Il blocco "Heading controller" riceve in ingresso i segnali yaw_angle e yaw_angle_ref
Figura 75: Schema per l'autotaratura del controllore "Heading controller"
(come già visto in Figura 33(b), per garantire la normale funzione di controllore).
In aggiunta è presente la funzione "autotune yaw angle" (che implementa l'algoritmo pre-
sentato in Figura 71): la funzione ricevendo l'informazione relativa al waypoint raggiunto
e il riferimento temporale, impone il movimento orario e antiorario (per mezzo del segnale
yaw_plus) e l'aggiornamento del coeﬃciente KPψ (per mezzo del segnale add).
In Figura 74 viene mostrata la simulazione dell'algoritmo:
• In Figura 76(a) è possibile osservare come varia l'inseguimento del riferimento ψref
all'aumentare della componente Izz: traccia blu è relativa alla condizione di quadri-
cottero senza carico (condizione per il quale è stato tarato il controllore), mentre le
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altre sono relative a una Izz maggiorata (traccia rossa, gialla e viola rispettivamente
con massa aumentata del 10% , 20% e 30%).
All'aumentare della componente Izz le manovre di accelerazione e decelerazione della
rotazione imbardata sono più faticose: lo si evince dal graﬁco in quanto aumentando
Izz la risposta indiciale per l'angolo di imbardata ha una partenza sempre più ritar-
data (quindi poca accelerazione) e sovraelongazioni sempre più marcate (facendo
fatica a decelerare non riesce a fermare la risposta in prossimità del riferimento con
conseguente sovraelongazione).
• In Figura 76(b) viene mostrata la convergenza di KPψ all'aumentare della massa
(dove a ogni iterazione si ha un incremento o decremento di 0.0063 a partire da 0.5, te
è posto a 3.5 [s]): si nota dal graﬁco che se Izz aumenta il KPψ al quale l'algoritmo si
assesta cala. Questo comportamento è coerente in quanto infatti all'aumentare della
Izz le manovre di accelerazione e decelerazione angolari di imbardata del sistema
sono meno eﬃcaci, un valore KPψ alto indurrebbe il sistema ad acquisire velocità
nella fase iniziale ma diﬃcilmente in prossimità del riferimento sarebbe in grado di
rallentarlo con conseguenti sovraelongazioni della risposta.
A conferma di ciò viene riportato il graﬁco in Figura 76(c) che mostra come al
crescere della componente Izz il valore a cui si assesta l'autotaratura di KPψ sia
decrescente. A diﬀerenza dell'autotaratura di KPz mostrata precedentemente, non
si hanno trend lineari: si evidenzia sia in Figura 76(b) che in Figura 76(c) che
all'aumentare di Izz la variazione del valore al quale KPψ si assesta è sempre meno
marcata.
• Di interesse è anche il graﬁco in Figura 76(d) dove viene mostrato l'andamento del
|e(te)| per ogni iterazione, in condizione di Izz = 11.7 ∗ 10−3Nms2 (quadricottero
senza carico) e KPψ iniziale posto a 0.5. Si mette in luce un decadimento pressochè
esponenziale di |e(te)| all'aumentare del numero di iterazioni, questo fatto permette
un importante osservazione: le prime iterazioni dell'algoritmo apportano correzioni
signiﬁcative, ad ogni passo l'azione correttiva perde di eﬃcacia ﬁno a giungere
all'assestamento.
• In Figura 76(e) e 76(f) sono stati ottenuti partendo da un KPψ = 0.5 per mostrare
come la procedura di autotaratura eﬀettivamente asserva sempre in modo migliore
il riferimento ad ogni iterazione. Le iterazioni hanno una durata di 10 [s] e un
te = 3, 5[s]. Da notare (in Figura 76(f)) come per Izz crescenti sistemi, risposte
più rapide (tempi di salita minori) portino a sovraelongazioni sepre più marcate
(ritenute accettabili essendo nell'ordine delle unità di grado).
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Figura 76: Analisi dell'algoritmo di autoraratura per il controllore "Heading controller"
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7.4 Traslazione orizzontale
7.4.1 Il movimento
Per traslazione orizzontale (lungo la componente yW ) consideriamo un movimento che
soddisﬁ le seguenti condizioni:
• zWref (t) costante
• (xWref (0), yWref (0)) = (0, 0)[m] e (xWref (∞), yWref (∞)) = (0, 2)[m] (φ variabile,
dunque il movimento di rollio libero)
• (θref (t), ψref (t)) ≡ (0, 0)[rad]
Supponendo le condizioni iniziali: (φ(0), θ(0), ψ(0)) = (0, 0, 0)[rad]
i controllori interni "Roll Pitch Yaw Controller" e "Altitude Controller" regolati dalle
Equazioni (92), (93), (94) e (94), impongono quaterna mostrata nelle Equazioni (123),
(124), (125) e (125):
∆ωφ(t) ≡ 0 (123)
∆ωθ(t) = KPREILθ(KPOLθ(θ − θref )−KPILθ q) (124)
∆ωψ(t) ≡ 0 (125)
∆ωF (t) ≡ 0 (126)
I comandi risultanti in (ωdes1 , ω
des
2 , ω
des
3 , ω
des
4 ) vengono espressi in Equazione 127:
ωdes1
ωdes2
ωdes3
ωdes4
 =

1 0 −1 1
1 1 0 −1
1 0 1 1
1 −1 0 −1
 ·

ωh
∆ωφ
0
0
 =

ωdes1
ωdes2
ωdes1
ωdes4
 (127)
Per questa manovra si assumerà un tempo di campionamento suﬃcientemente veloce,
l'assenza di saturazione degli attuatori e ritardi di trasmissione trascurabili (queste non
sono ipotesi particolarmente restrittive).
Per le ipotesi fatte è possibile approssimare il legame in Equazione 106
ωi ≈ ωdesi = ωdes (128)
Inﬁne nelle Equazioni (129) e (130) vengono ricavate relazioni che regolano la dinamica
di traslazione e di rotazione del velivolo. x¨Wmy¨W
mz¨W
 ≈
 0−sφkF∑4i ωi(t)2
−gm+ cφkF
∑4
i ωi(t)
2 ≈ 0
 (129)
p˙q˙
r˙
 ≈
LkF 2ω22−2ω24Ixx0
0
 (130)
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Dove si ricava che la matrice di rotazione di Eulero è espressa in Equazione 131
R =
1 0 00 cφ −sφ
0 sφ cφ
 (131)
La relazione interessante che si ricava è quella riformulata in Equazione (132) e (133)
considerando le Equazioni (129) e (130):
y¨W ≈ −sφkF
∑4
i ωi(t)
2
m
(132)
p˙ ≈ LkF 2ω
2
2 − 2ω24
Ixx
(133)
Dalle Equazioni (132) e (133) è possibile fare una serie di considerazioni:
• Le relazioni presentate possiedono un certo grado di approssimazione: a causa della
discretizzazione del controllore, non è puntualmente vero che le combinazioni lineari
dei quadrati delle velocità angolari sono quanto desiderato (in particolare in fase di
transitorio). Tuttavia, come mostrato nelle Sottosezioni successive, tali assunzioni
risultano veritiere.
• il comando ω dipende unicamente dal riferimento yWref : quindi per questo tipo di
movimento nel blocco "Baseline Controller" (in Figura 70 viene coinvolto solo il
controllore "Y controller" mentre i restanti "Heading controller", "X controller" e
"Height controller" non forniscono alcun contributo (in questo modo si è trovato
un movimento non banale che coinvolga solo uno dei controllori).
• Il movimento di traslazione orizzontale inseguendo yWref dipende solo dalla massa
applicata e da Ixx: questa cosa è ragionevole in quanto la traslazione orizzontale
inseguendo yWref coinvolge solo il movimento di rotazione di rollio.
7.4.2 Il controllo adattativo per "Y controller"
Con la stessa ﬁlosoﬁa si progetta un semplice controllo adattativo per la taratura auto-
matizzata del controllore "Y controller" (in Figura 33(d)) di cui si riporta l'espressione
in Equazione (134).
φref =
(
KPy +KDy
z − 1
Tsz
+KIy
Ts
z − 1
)
ey bodyframe (134)
L'idea è quella di eseguire una serie di traslazioni orizzontali in modo da correggere a
ogni iterazione i coeﬃcienti KPx, KIx e KDx.
Per questo controllore la procedura di autotaratura risulta notevolmente complicata, ri-
spetto a quelli discussi nelle Sottosezioni precedenti: si ricorda che "Heading controller"
e "Height controller" erano controllori puramente proporzionali, mentre in questo caso si
ha un PID dunque si hanno 3 gradi di libertà.
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Una prima sempliﬁcazione consiste nell'osservare che in Sottosezione 3.3 "Y controller"
KIx ≈ 0: in eﬀetti eﬀettuando il tuning dei parametri del controllore, si osserva che la
componente integrale fornisce una azione correttiva trascurabile.
Questo permette di modiﬁcare "Y controller" ottenendo il controllore PD mostrato in
Equazione 135:
φref =
(
KPy +KDy
z − 1
Tsz
)
ey bodyframe (135)
In modo similare rispetto a quanto fatto per i controllori precedenti, in Figura 71 viene
Figura 77: Algoritmo per l'autotaratura del controllore "Y controller"
illustrato il ﬂow-chart dell'algoritmo presentato, si opera come segue:
1. L'algoritmo viene inizializzato ponendo min_e = +∞.
2. KDy viene aumentato e viene rilevato l'errore di inseguimento deﬁnito come e =
yWref − yW all'istante te: se vale la condizione |e(te)| < mine allora si itera
ricomiciando dal passo 2, in caso contrario si passa al punto successivo.
3. KDy viene calato e viene rilevato l'errore di inseguimento all'istante te: se vale la
condizione |e(te)| < mine allora si itera ricomiciando dal passo 2, in caso contrario
si passa al punto successivo.
4. Viene appurato che modiﬁcando KDy non si ha vantaggio, viene aumentato KPy e
viene rilevato l'errore di inseguimento all'istante te: se vale la condizione |e(te)| <
mine allora si itera ricomiciando dal passo 2, in caso contrario si passa al punto
successivo.
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5. KPy viene calato e viene rilevato l'errore di inseguimento all'istante te: se vale la
condizione |e(te)| < mine allora si itera ricomiciando dal passo 2, in caso contrario
si passa al punto successivo.
6. Viene appurato che modiﬁcando KDy o KPy non si ha vantaggio: la procedura di
autotaratura termina.
Questo semplice algoritmo presenta una serie di vantaggi
• Risulta indipendente dai parametri di sistema, compresa la massa e Ixx
• L'algoritmo rispetto a quelli precedentemente mostrati non entra in un loop, ma
fornisce il valore ottimale di KDy e KPy.
Vanno fatte delle considerazioni sulla scelta dei parametri dell'algoritmo:
• Una accortezza che si è fatta è quella di considerare prima la modiﬁca di KDy
e successivamente quella di KPy: sperimentalmente si osserva che è più eﬃcacie
questo ordine di taratura.
• La scelta del parametro te porta a diﬀerenti conﬁgurazioni del controllore: se te è
troppo grande rispetto alla dinamica di sistema il valore restituito non considera
la dinamica di transitorio, viceversa se te è troppo piccolo il sistema di taratu-
ra potrebbe non riuscire mai ad assestarsi continuando ad aumentare le costanti,
inducendo il sistema all'instabilità.
• Il tempo di durata di ogni iterazione deve essere adeguatamente lungo, in modo che
il sistema raggiunga quanto più possibile il riferimento: se ciò non avvenisse, all'i-
terazione successiva il sistema non partirebbe dalla condizione iniziale desiderata,
falsando quindi la taratura.
Ne consegue un vincolo sul valore di partenza delle costanti KPy e KDy: se queste
risultano già inizialmente troppo alte o troppo basse in modo da non garantire al-
meno un raggiungimento asintotico del riferimento, l'algoritmo può comportarsi in
modo erroneo dando luogo a comportamenti indesiderati.
• La scelta di quanto aumentare i parametri a ogni passo porta a due situazioni: per
piccole variazioni a ogni passo si avranno precise tarature a discapito di tempi di ta-
ratura elevati, viceversa grandi variazioni porteranno a velocemente alla situazione
di assestamento ma con stime di KPy e KDy grossolane
• Riguardo alla scelta del valore iniziale di KPy e KDy, oltre a quanto già detto, non è
garantito che per diversi valori iniziali si abbia convergenza allo stesso valore ﬁnale.
Tuttavia è sempre preferibile porre inizialmente una coppia di valori di KPz e KDy
in modo da garantire una risposta sottoelongata priva di oscillazioni che altrimenti
falserebbero l'algoritmo. Per contro valori diKPz troppo bassi implicano un numero
elevato di iterazioni per giungere alla convergenza dell'algoritmo.
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7.4.3 Schema e simulazione
Nello schema di controllo in Figura 70, il blocco "Baseline Controller" è presente il blocco
"X controller" e "Y controller".
Mostrato nelle Sezioni precedenti (in Figura 33(c) e 33(d)), tale blocco viene modiﬁcato
in modo da implementare gli algoritmi appena discussi, con risultato mostrato in Figura
78 e 79.
Si osservano forti analogie tra "X controller" e "Y controller": questo oltre che essere
già stato riscontrato nelle Sezioni precedenti (in Figura 33(c) e 33(d) ad esempio) è
intrinsecamente legato alla simmetria della struttura del quadricottero (fatto vero per
una struttura a X, non più ad esempio per un telaio ad H).
Nella trattazione che segue verranno trattate solo le prestazioni degli algoritmi per "X
controller" in quanto si assume valgano le stesse considerazioni per "Y controller" (in
realtà dato che sperimentalmente Ixx ≈ Iyy ci sono lievi diﬀerenze tra i due controllori e
i risultati degli algoritmi di autotune).
Il blocco "X controller" riceve in ingresso il segnale err_X_bodyframe_position (come
già visto in Figura 33(c), per garantire la normale funzione di controllore).
In aggiunta è presente la funzione "autotune x" (che implementa l'algoritmo presentato
in Figura 7.4.3): la funzione ricevendo l'informazione relativa al waypoint raggiunto e
il riferimento temporale, impone il movimento di traslazione orizzontale (per mezzo del
segnale x_plus) e l'aggiornamento del coeﬃciente KPx e KDx (per mezzo del segnale
add_P e add_D).
In Figura 80 viene mostrata la simulazione dell'algoritmo:
• In Figura 80(a) è possibile osservare come varia l'inseguimento del riferimento xWref
all'aumentare della massa e della componente Iyy: traccia blu è relativa alla con-
dizione di quadricottero senza carico (condizione per il quale è stato tarato il con-
trollore), la traccia rossa è relativa a una massa maggiorata (traccia rossa) inﬁne la
traccia gialla è relativa a Iyy aumentata.
Si osserva che aumentando la massa del quadricottero (mantenendo la stessa tara-
tura) la risposta risposta rimane pressochè invariata (si osservi che la traccia rossa
è sovrapposta a quella blu): si osserva in Equazione 132 e quindi in simulazione,
come l'incremento della massa possa essere compensato con angoli di inclinazione
maggiori al ﬁne di mantenere le stesse leggi di controllo
Mentre il sistema è sensibile alla variazione di Iyy (traccia gialla): all'aumentare
della componente Iyy le manovre di accelerazione e decelerazione della rotazione di
beccheggio sono più faticose: lo si evince dal graﬁco in quanto aumentando Iyy la
risposta indiciale per l'angolo di imbardata ha una partenza sempre più ritardata
(quindi poca accelerazione) e sovraelongazioni sempre più marcate (facendo fati-
ca a decelerare non riesce a fermare la risposta in prossimità del riferimento con
conseguente sovraelongazione).
• In Figura 80(b) e 80(d) viene mostrata rispettivamente la convergenza di KDx e
KPx all'aumentare di Iyy: a ogni iterazione si ha un incremento o decremento ri-
spettivamente di 10−3 a partire da 50 ∗ 10−3 e 5 ∗ 10−4 a partire da 32 ∗ 10−4, inﬁne
te è posto a 20 [s].
Si nota dal graﬁco che al crescere di Iyy aumentano il KDx e KPx (leggermente)
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Figura 78: Schema per l'autotaratura del controllore "X controller"
Figura 79: Schema per l'autotaratura del controllore "Y controller"
al quale l'algoritmo si assesta. Questo comportamento è coerente, infatti all'au-
mentare di Iyy (si veda in Figura 80(a) ) e a parità di taratura, le oscillazioni si
manifestano più veemenza: aumentando la componente derivativa del controllo le
oscillazioni vengono smorzate (si richiama la Figura 26: aumentando il margine di
fase la risposta indiciale presenta meno oscillazioni).
Viene inoltre notato che per valori di Iyy troppo alti la taratura non riesce a
concludersi secondo lo schema in Figura (i carichi che verranno considerati non
comporteranno Iyy di tale entità).
• Di interesse è anche il graﬁco in Figura 80(c) dove viene mostrato l'andamento del
|e(te)| per ogni iterazione in condizione di Iyy = 5.9∗10−3Nms2 (quadricottero senza
carico), conﬁgurazione iniziale e KPx = 0.0032 e KDx = 0.05. Si mette in luce un
andamento decrescente per le prime 20 iterazioni in cui viene deciso il valore diKDx,
le successive 5 sono impiegate a determinare la costante KPx, inﬁne le successive
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mostrano un andamento pressochè costante a parametri decisi. Un andamento che
si è delineato in fase simulativa, è che all'aumentare di Iyy la taratura che modiﬁca
signiﬁcativamente le prestazioni di sistema è quella relativa a KDx, mentre KPx
rimane pressochè invariata
• In Figura 80(e) e 80(f) sono stati ottenuti partendo da KPx = 0.0032 e KDx = 0.05
per mostrare come la procedura di autotaratura eﬀettivamente asserva in modo
sempre migliore il riferimento ad ogni iterazione.
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Figura 80: Analisi dell'algoritmo di autoraratura per il controllore "X controller"
110 8. Simulazione globale
8 Simulazione globale
In questa Sezione verranno fatte le simulazioni riassuntive di tutti gli algoritmi preceden-
temente trattati
8.1 Procedura completa
Questa procedura riassume quanto presentato nelle Sezioni precedenti, si articola nella
seguente successione di azioni:
• posizionamento del quadricottero e autotaratura senza carico dei controllori, per
inseguire i riferimenti di traslazione verticale, orizzontale e rotazione di imbardata
(descritto in Sezione 7)
• stima delle costanti di sistema attraverso una serie di movimenti discussi in Sezione
5
• presa dell'oggetto (asta)
• posizionamento del quadricottero e autotaratura con il carico dei controllori per
inseguire i riferimenti di traslazione verticale e orizzontale e rotazione di imbardata
(descritto in Sezione 7)
• stima della nuova massa e matrice di inerzia attraverso una serie di movimenti
discussi in Sezione 5
• atterraggio e deposito dell'oggetto.
Le fasi della manovra sono spiegate nel dettaglio nella seguente successione:
1. In Figura 81 viene illustrata la condizione iniziale (xW , yW , zW , ψ) = (0, 0, 0, 0), con
asta situata alla coordinata (xA, yA, zA) = (2, 2, 0)[m]
2. In Figura 82 viene mostrato il posizionamento alla coordinata (xW , yW , zW , ψ) =
(0, 0, 2, 0) e la taratura dei controllori "Height controller" e "Heading controller"
(indicati nelle Figure 73 e 75): questa operazione avviene per mezzo del movimento
contemporaneo di traslazione verticale e rotazione imbardata descritto in Sottose-
zione 7.3. Si ricorda che la massa del quadricottero senza carico è di m = 0.458 [kg]
mentre la matrice di inerzia è I = diag(5.9, 6.99, 11.7) ∗ 10−3 [N ][m][s]2
Risulta visibile una graduale miglioria da parte del quadricottero nell'inseguire i
riferimenti zref e ψref (prestazioni già analizzate in Sottosezione 7.3.3). In alto a
sinistra viene mostrata l'evoluzione temporale dei parametri KPz e KPψ imposti
dall'algoritmo di autotaratura (secondo lo schema descritto in Figura 71).
3. In Figura 83, viene mostrata l'autotaratura del controllore "X controller" (in Figura
78) per mezzo dei movimenti di traslazione orizzontale (secondo quanto discusso in
Sottosezione 7.4): Si osserva una graduale miglioria nell'asservimento del riferimen-
to (in Sottosezione 7.4.3 vengono valutate le prestazioni di tale algoritmo).
In alto a sinistra viene mostrata l'evoluzione temporale dei parametri KPx e KDx
imposti dall'algoritmo di autotaratura (secondo lo schema descritto in Figura 7.4.3).
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Figura 81: Passo 1: Condizione iniziale (xW , yW , zW , ψ) = (0, 0, 0, 0), con asta situata
alla coordinata (xA, yA, zA) = (2, 2, 0)[m] .
4. In Figura 84, viene mostrata l'autotaratura del controllore "Y controller" (in Figura
79) per mezzo dei movimenti di traslazione orizzontale (secondo quanto discusso in
Sottosezione 7.4): Si osserva una graduale miglioria nell'asservimento del riferimen-
to, (in Sottosezione 7.4.3 vengono valutate le prestazioni di tale algoritmo).
In alto a sinistra viene mostrata l'evoluzione temporale dei parametri KPy e KDy
imposti dall'algoritmo di autotaratura (secondo lo schema descritto in Figura 7.4.3).
5. In Figura 85, vengono mostrati i movimenti di rotazione ad accelerazione costante di
beccheggio, rollio e imbardata in modo da determinare le costanti che caratterizzano
che regolano la dinamica di sistema, in accordo con quanto spiegato in Sezione 5
6. In Figura 86, viene mostrato il posizionamento al ﬁne di raccogliere un asta posizio-
nata in coordinata (xA, yA, zA) = (2, 2, 0)[m]: l'oggetto raccolto viene a modiﬁcare
i parametri di massa e inerzia del quadricottero che divengono m = 0.608[kg] e
I = diag(13.4, 6.99, 11.7) ∗ 10−3 [N ][m][s]2
7. In Figura 87 viene mostrato il sollevamento dell'oggetto e la nuova taratura dei
controllori "Height controller" e "Heading controller" Risulta visibile una graduale
miglioria da parte del quadricottero nell'inseguire i riferimenti zref e ψref (prestazio-
ni già analizzate in Sottosezione 7.3.3 con carico variabile ). In alto a sinistra viene
mostrata l'evoluzione temporale dei parametri KPz e KPψ imposti dall'algoritmo di
autotaratura.
8. In Figura 88, viene mostrata la nuova autotaratura del controllore "X controller"
(in Figura 78) per mezzo dei movimenti di traslazione orizzontale: si osserva una
graduale miglioria nell'asservimento del riferimento (anche in presenza di carico
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Figura 82: Passo 2: posizionamento alla coordinata (xW , yW , zW , ψ) = (0, 0, 2, 0) e tara-
tura dei controllori "Height controller" e "Heading controller" per mezzo del movimento
contemporaneo di traslazione verticale e rotazione di imbardata
come evidenziato in Sottosezione 7.4.3).
In alto a sinistra viene mostrata l'evoluzione temporale dei parametri KPx e KDx
imposti dall'algoritmo di autotaratura.
9. In Figura 89, viene mostrata la nuova autotaratura del controllore "Y controller"
(in Figura 79) per mezzo dei movimenti di traslazione orizzontale: Si osserva una
graduale miglioria nell'asservimento del riferimento (anche in presenza di carico
come evidenziato in Sottosezione 7.4.3).
In alto a sinistra viene mostrata l'evoluzione temporale dei parametri KPy e KDy
imposti dall'algoritmo di autotaratura.
10. In Figura 90, vengono mostrati i movimenti di rotazione ad accelerazione costante
di beccheggio, rollio e imbardata in modo da determinare la massa e l'inerzia del
sistema quadricittero con carico, in accordo con quanto spiegato in Sezione 5. In
alto a sinistra sono riportati gli errori di stima compiuti per massa inerzia: risultano
estremamente bassi (come atteso secondo quanto discusso in Sottosezione 6.2).
merr = 0% (136)
Ixxerr = 0.36% (137)
Iyyerr = 0.28% (138)
Izzerr = 0.09% (139)
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Figura 83: Passo 3: autotaratura del controllore "X controller" per mezzo dei movimenti
di traslazione orizzontale
Figura 84: Passo 4: autotaratura del controllore "Y controller" per mezzo dei movimenti
di traslazione orizzontale
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Figura 85: Passo 5: Movimenti di rotazione ad accelerazione costante di beccheggio, rollio
e imbardata in modo da determinare le costanti che regolano la dinamica di sistema
Figura 86: Passo 6: posizionamento al ﬁne di raccogliere l'asta in coordinata
(xA, yA, zA) = (2, 2, 0)[m]
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Figura 87: Passo 7: taratura dei controllori "Height controller" e "Heading controller"
per mezzo del movimento contemporaneo di traslazione verticale e rotazione di imbardata
(in presenza di carico)
Figura 88: Passo 8: nuova autotaratura del controllore "X controller" per mezzo dei
movimenti di traslazione orizzontale in presenza di carico
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Figura 89: Passo 8: nuova autotaratura del controllore "Y controller" per mezzo dei
movimenti di traslazione orizzontale in presenza di carico
Figura 90: Passo 10: Movimenti di rotazione ad accelerazione costante di beccheggio,
rollio e imbardata in modo da determinare la massa e l'inerzia del sistema quadricottero
con carico
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8.2 Confronto per gli algoritmi di autotaratura
In questa Sottosezione si vuole mettere in evidenza la diﬀerenza tra una simulazione con
la taratura statica e una con gli algoritmi di autotaratura mostrati nelle Sottosezioni
precedenti.
In Figura 91 e 92 vengono inseguiti gli stessi riferimenti appesantendo il quadricottero
(nello speciﬁco la m = 0.608[kg] e I = diag(13.4, 12, 16.7) ∗ 10−3 [N ][m][s]2): nella prima
i parametri sono ritarati per mezzo degli algoritmi presentati, nella seconda si ha la
simulazione impiegando i parametri dei controllori trattati in Figura 33. Si fanno una
serie di osservazioni:
• I riferimenti di altezza e dell'angolo di imbardata giovano delle tecniche di auto-
taratura: questo fatto era già visto nelle Sottosezioni precedenti, vedendo che le
performance venivano nettamente migliorate.
• La traslazione orizzontale è abbastanza insensibile agli appesantimenti di carico: la
tendenza è che una volta ottenuta una buona conﬁgurazione in assenza di carico,
per carichi nell'ordine del peso e dell'inerzia del velivolo non si hanno drastrici
peggioramenti di prestazioni
• Va messo in evidenza che l'autotaratura è stata fatta per una speciﬁca variazione
di riferimento: per ampiezze diﬀerenti non sono garantite le stesse performance
(fatto legato alla non linearità del sistema). Quello che invece è lecito supporre è
che modiﬁcando gli algoritmi proposti sia possibile ottenere tarature che eseguano
trade-oﬀ tra tarature per diversi riferimenti (non verranno visti in questa tesi)
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Figura 91: Traiettoria compiuta con carico con l'ausilio degli algoritmi di taratura
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Figura 92: Traiettoria compiuta con carico senza l'ausilio degli algoritmi di taratura
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In questo lavoro sono stati illustrati gli algoritmi impiegati per il controllo di un qua-
dricottero, con ﬁnalità di trasporto oggetti. In particolare si sono voluti identiﬁcare i
parametri più signiﬁcativi del carico, quali massa e inerzia.
Dopo una introduzione ai lavori presentati negli ultimi anni che hanno visto impieghi
sempre più interessanti dei quadricotteri, è stato analizzato il modello matematico del
quadricottero modello ARDrone 2.0, della casa produttrice Parrot [1].
Dopo aver compreso le equazioni che regolano la dinamica del velivolo, è stata proposta
un implementazione mediante schema Simulink/MatLab per modellizzare la dinamica del
velivolo.
Viene quindi presentata l'architettura di controllo che caratterizza queste macchine: ov-
vero una serie di anelli di controllo nidiﬁcati.
Dapprima viene analizzato l'anello di controllo interno che, per mezzo di un radiocoman-
do permette di imporre rotazioni del velivolo, secondo gli angoli di beccheggio rollio e
imbardata, nonchè la spinta per la traslazione verticale.
In seconda istanza verrà impiegata una rete Wi-Fi per il controllo della posizione del
quadricottero (come indicato in [2]), quindi viene trattato l'anello di controllo per la po-
sizione di hovering (stazionamento in volo a velocità nulla e quota costante).
L'evoluzione successiva consiste nello sviluppare uno schema per il raggiungimento di una
serie di waypoint (riferimenti di coordinate e rotazioni nello spazio).
Vengono quindi analizzati gli algoritmi che permettono di determinare massa e inerzia
del velivolo con carico agganciato, spiegando le equazioni che permettono di raggiungere
tale scopo e quindi mostrata l'implementazione Simulink per la stima real-time.
Inﬁne viene proposto un possibile controllo adattativo per l'autotaratura dei vari con-
trollori, grazie a semplici movimenti di traslazione verticale, orizzontale e rotazioni di
imbardata
I risultati ottenuti sono mostrati nell'ultima Sezione: per carichi sostenibili dal qua-
dricottero le procedure di autotaratura forniscono validi controlli e le stime della massa
e dell'inerzia forniscono percentuali di errori molto basse.
Sviluppi futuri possono essere condotti a ciascun livello del lavoro proposto, ne ven-
gono segnalati alcuni:
• Rendere più realistico il modello per valutare la robustezza degli gli algoritmi pro-
posti, includendo ulteriori eﬀetti qui non considerati (iterazioni aereodinamiche,
rumori indotti dai sensori o agenti esterni,...)
• Per gli algoritmi trovare relazioni matematiche rigorose che caratterizzino le presta-
zioni dei controlli adattativi proposti, in particolare alcuni trend scoperti in fase di
simulazione e dei funzionali di costo utili per caratterizzarne bacini di attrazione dei
controlli adattativi proposti (uno dei metodi sui quali era stata posta l'attenzione
era il funzionamento di questi algoritmi su un modello ad approssimazione lineare
near-hover).
Un altro aspetto interessante potrebbe essere quello di potenziare tali algoritmi per
garantire trade-oﬀ per riferimenti diﬀerenti (fatto discusso in Sottosezione 8.2).
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• Implementare controlli di natura diﬀerente oltre che PID: numerosi lavori hanno
mostrato interessanti prestazioni impiegando controllo ottimo o non lineare.
• Cercare algoritmi che permettano di sfruttare in modo sempre più esaustivo la
sensoristica on-board al drone (accelerometri, giroscopi, magnetometri, telecamere,
GPS)
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